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Na Capa: O astronauta japonês Akihiko Hoshide utiliza uma máquina fotográfica digital para obter uma imagem reflectida 
no visor do seu capacete espacial de parte da estação espacial internacional. Imagem: NASA. 
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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
http://www .animal.org.pt/ 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 


socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para 


activismo animal-subscribe(Dyahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(Danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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Pelo fim das touradas no mundo! 
Fight bullfights! 


Em Órbita — Vol.12 — N.º 129 / Outubro de 2012 


Voo espacial tripulado 
O regresso da Soyuz TMA-03M e da Soyuz TMA-04M 


A Soyuz TMA-03M tripulada por Oleg Dmitrievich Kononenko (Comandante), André Kuipers e Donald Ray Pettit, regressou à 
Terra a 1 de Julho de 2012. O regresso decorreu normalmente e sem qualquer problema com a aterragem a ter lugar às 
0814:50UTC. Por seu lado, a Soyuz TMA-04M tripulada por Gennadi Ivanovich Padalka (Comandante), Sergei Nikolayevich Revim 
e Joseph Michael Acaba, regressou à Terra a 17 de Setembro de 2012 com uma aterragem às 0252:53UTC. 


SO FUL TO UMDOCHIPMO SEDQUENCE 


SOTUZ THA UNDOCKINO SEQUENCE 


F 


ms IE 
AE fa A e F 
ep SE ne 

= = —. E Ê im 


Á 
| 


E Tr 









e Ca Chigoa - UMA Same tgr SR 








| Step 3º cosmarnauis donmir atuita Da Clin = Pi ta bi 


O regresso à Terra das tripulações da Soyuz TMA inicia-se 
com a entrada dos cosmonautas na cápsula envergando os 
seus fatos de trabalho. De seguida procede-se ao 
encerramento das escotilhas de ambos os veículos e depois 


os cosmonautas no interior da Soyuz TMA envergam o 


conjunto anti-gravidade e os seus fatos espaciais 
pressurizados. Estando tudo a postos dá-se a separação entre 
os dois veículos. 
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As cápsulas Soyuz TMA separam-se dos módulos aos quais 
estão acopladas após a tripulação ter executado a verificação da 
não existência de fugas na área do vestíbulo entre o módulo e a 
cápsula espacial, dos seus fatos espaciais pressurizados e da 
escotilha entre o Módulo Orbital e o Módulo de Descida. 


Em preparação para o regresso à Terra, a tripulação enverga o 
fato angi-G Kentvar por debaixo dos fatos espaciais 
pressurizados Sokol. O vestuário Kentvar é um fato de 
protecção que consiste de calções, polainas, cuecas, meias e um 


casaco, que agem como uma contra-medida para distúrbios circulatórios, previne a sobrecarga de um tripulante durante a descida e 
aumenta a tolerância ortostática durante a adaptação após o voo. Os tripulantes são também aconselhados a ingerirem fluidos com 


aditivos de electrólitos para preparar os seus corpos para os rigores 
do regresso. Estes fluidos são constituídos por três tabletes de 
cloreto de sódio ao pequeno-almoço e após o almoço, juntamente 
com 300 ml de fluído e duas pastilhas durante a refeição a bordo da 
Soyuz TMA antes da retro travagem. 


Os três tripulantes dedicaram especial atenção à colocação do cinto 
médico com sensores, assegurando-se de um bom contacto entre os 
sensores e o corpo. Durante os preparativos para o regresso, antes 
da reentrada atmosférica, os tripulantes | sentam-se 
confortavelmente nos assentos Kazbek, apertam os cintos de 
segurança e asseguram-se de um contacto justo entre o corpo e os 
assentos. 


Com a estação espacial internacional a entrar em derive livre, a 
Soyuz TMA separava-se da estação espacial com a primeira 
queima de separação manual ocorre entre cerca de 15 a 20 metros. 
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A Soyuz TMA-03M separou-se da ISS às 0447:43UTC do dia 1 de Julho, enquanto que a Soyuz TMA-04M separou-se da estação 
espacial às 2309UTC do dia 16 de Setembro. As respectivas queimas de separação ocorriam às 0458UTC e 2312UTC. 


Após a primeira queima de separação a tripulação activou o computador de bordo do sistema digital BTsVK e o sistema de controlo 
VTsVK “Chaika”, introduzindo os mais recentes parâmetros de orientação. Pouco depois teve lugar a manobra de retrotravagem que 
origina uma variação de 115,2 m/s na velocidade do veículo que iniciava assim a descida. Para a Soyuz TMA-03M esta queima 
ocorreu às 0719:14UTC, enquanto que para a Soyuz TMA-04M a manobra ocorria às 0156UTC do dia 17 de Setembro). Os três 
módulos separam-se de forma simultânea com a separação a ter lugar a cerca de 140 km de altitude (0747UTC para a Soyuz TMA- 
03M e 0225:29UTC para a Soyuz TMA-04M. Após a separação dos três módulos, o módulo de propulsão e instrumentação é 
colocado numa ângulo de -78,5º em relação ao eixo de referência. Nesta posição, e caso este módulo não se tivesse separado do 
módulo de descida, o calor da reentrada iria derreter as ligações entre os dois módulos. A reentrada atmosférica iniciava-se às 
0751UTC para a Soyuz TMA-03M e às 0226UTC para a Soyuz TMA-04M. 


A fase de orientação iniciou-se a uma altitude de 81,1 km. O primeiro sinal da reentrada atmosférica surge quando as partículas de 
poeira começam a assentar no módulo de descida. A partir desta altura os três elementos têm de prestar atenção pois as cargas 
gravíticas começam a aumentar rapidamente. A bordo a sensação da força gravítica no corpo vai-se instalando, tornando os corpos 
mais pesados e dificultando a respiração e a fala. Estas são sensações normais e os tripulantes são aconselhados a lidarem com elas 
calmamente. Muitos cosmonautas sentem a sensação de um alto na garganta, mas isto não é caso para ficarem nervosos, pios esta é 
uma sensação frequente e não deve ser contrariada. A melhor solução é “tentar não engolir e falar nesta altura”. Os tripulantes 
devem prestar atenção à função visual e, caso ocorra algum distúrbio, criar uma tensão adicional de pressão abdominal e nos 
músculos das pernas. 


A abertura dos pára-quedas é ordenada a uma altitude de cerca de 10,8 km. Dois pára-quedas piloto (de 0,62 m” e 4,5 m?) extraem o 
pára-quedas de travagem com uma área de 16 mº. Este pára-quedas reduz a velocidade de descida de 230 m/s para 80 m/s e auxilia 
na estabilização da cápsula ao original uma ligeira rotação da mesma. O pára-quedas de travagem acaba por se separar com a 
abertura do pára-quedas principal (518 m?) que reduz a velocidade de descida para 7,2 m/s. Inicialmente, a cápsula encontra-se 
suspensa com um ângulo de 30º em relação ao horizonte, colocando-se na vertical pouco antes da aterragem. Para a Soyuz TMA- 
03M o pára-quedas abriu-se às 0801UTC enquanto que no caso da Soyuz TMA-04M o pára-quedas abriu-se às 0238UTC. 
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Sequência de imagens dos momentos finais do regresso da Soyuz TMA-03M a 1 de Julho de 2012. 








Durante as diferentes fases de abertura dos pára-quedas, os tripulantes 
sentem alguns «abanõdes» no interior do módulo de descida. Estes não 
devem estar preocupados, mas devem estar preparados para o facto de 
que aquando da abertura do pára-quedas principal na posição 
assimétrica, ocorrem movimentos de balanço e de rotação que podem 
original irritações vestibulares. É assim importante manter os sistemas 
de fixação bem apertados na pélvis e no arco peitoral. A irritação 
vestibular pode ocorrer em diferentes formas tais como vertigens, 
hiperidrose (transpiração anormalmente aumentada), ilusões posturais, 
desconforto geral e náusea. Para prevenir a irritação vestibular a 
tripulação deve limitar os movimentos da cabeça e dos olhos, bem 
como fixar a visão em objectos imóveis. 


Mesmo antes da aterragem (que é suavizada pela ignição de seis 
motores sólidos que se encontram por detrás do escudo térmico 
entretanto descartado), a tripulação deve se preparar para o impacto 
com o solo. Os seus corpos devem estar fixos ao longo da superficie 


dos assentos personalizados. A velocidade de aterragem é de cerca de 
9,9 m/s. 


A aterragem da Soyuz TMA-03M teve lugar às 0814:50UTC com a 
missão a ter uma duração de 192 dias 18 horas 58 minutos e 37 
segundos. Por seu lado, a aterragem da teve lugar às 0252:53UTC com 
a missão a ter uma duração de 124 dias 23 horas 51 minutos e 30 
segundos. 


A tripulação não se deve levantar de imediato após a aterragem. São 
assim aconselhados a permanecer no interior sentados nos assentos 
Kazbek durante alguns minutos e somente depois se devem levantar. 


Ao se levantarem, devem limitar os movimentos da cabeça e dos olhos para evitar asssm movimentos excessivos, procedendo de 
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forma calma e lenta. Os seus corpos não se devem adaptar à gravidade terrestre na posição vertical de forma muito rápida. Para tal 
são colocados em assentes reclináveis logo após serem removidos do interior do módulo de descida. Mais tarde são transportados 
para uma tenda médica ou de imediato para um helicóptero que os transportam para um local seguro. 


; | 
E Mi 
o sé 





Os tripulantes da Soyuz TMA-03M são removidos do interior da cápsula. Da esquerda para a direita: Oleg Kononenko, 
Donald Pettit e André Kuipers. Imagem: Centro de Treino de Cosmonautas “Yuri Gagarin”. 
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A tripulação da Soyuz TMA-04M após a aterragem a 17 de Setembro de 2012. Da esquerda para a direita: Joseph Acaba, 
Gennadi Padalda e Sergei Revin. Imagem: Roscosmos 
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A tripulação da Soyuz TMA-03M 


A tripulação principal da Soyuz TMA-03M foi composta pelo cosmonauta russo Oleg Dmitrievich Kononenko (Comandante da 
Soyuz TMA-22 e Engenheiro de Voo da ISS na Expedição 30/31), pelo astronauta norte-americano Donald Roy Pettit (Engenheiro 
de Voo n.º 1 da Soyuz TMA-03M e Engenheiro de Voo da Expedição 30/31), e pelo astronauta holandês André Kuipers 
(Engenheiro de Voo n.º 2 da Soyuz TMA-03M e Engenheiro de Voo da Expedição 30/31). 





A tripulação principal da Soyuz TMA-03. Da esquerda: Donald Roy Pettit, Oleg Dmitrievich Kononenko e André 


Kuipers. Imagem: NASA, 
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Oleg Dmitrievich Kononenko (OJer /|myuTpHeBHY4 KoHoHeHKO) — Instrutor Cosmonauta-Teste de 1º Classe do 
Centro de Treino de Cosmonauta Yuri Gagarm, Oleg Kononenko nasceu a 21 de Junho de 1964 na cidade de Chardzhou, 
Turqueménia. E casado com Tatiana Mikhailovna Kononenko (Yurieva) e ambos têm um filho e uma filha. 


Oleg Kononenko formava-se em 1988 no Instituto de Aviação da Ordem de Lenine “N.E. Joukovsky (KhAJN)”, especializando-se em 
sistemas de propulsão de veículos. Em 1986 finalizara os cursos de Extensão de Patentes e Invenção para gestores, pessoal de 
engenharia e manutenção, e cientistas. 


Desde 1988 trabalhou como engenheiro, engenheiro desenhador e engenheiro desenhador chefe no Bureau Central Estatal de 
Desenho Especializado de Pesquisa e Investigação do Centro Espacial TSSKB-Progress (Samara) da agência espacial russa. A 29 de 
Março de 1996 e por decisão da Comissão Interdepartamental Estatal foi seleccionado como canbdidato para cosmonauta teste do 
TsSKB-Progress. Entre Junho de 1996 e Março de 1998 frequentou o treino geral de cosmonauta no Centro de Tremmo de 
Cosmonautas Yuri Gagarin. A 20 de Março de 1998 e por decisão do Comité de Qualificação Interdepartamental, obteve a 
qualificação de cosmonauta teste. Desde Outubro de 1998 frequentou sessões de treino como membro do grupo de cosmonautas no 
programa de voo da ISS. Desde Janeiro de 1999 é cosmonauta teste da Corporação RKK Energia. 


Entre Dezembro de 2001 e Abril de 2002 levou a cabo sessões de treino juntamente com o cosmonauta Gennagy Ivanovich Padalka 
como membro da tripulação suplente da Soyuz TM-34 (terceira tripulação de visita à ISS). Entre Abril de 2002 e Fevereiro de 2004 
levou a cabo sessões de treino com o cosmonauta Gennady Padalka e com o astronauta norte-americano Collin Michael Foale para 
um voo espacial como engenheiro de de voo para a tripulação principal da Expedição 9 e depois na tripulação principal da 
Expedição 11 juntamente com o astronauta norte-americano John Lynch Phillips. Devido à reorganização do plano de voo da ISS, 
estas trpulações foram reorganizadas. 


Entre Março de 2004 e Março de 2006 levou a cabo sessões de treino no âmbito do programa de voo da ISS, e entre Março de 2006 
e Março de 2008 levou a cabo sessões de tremo com o cosmonauta Sergei Alexandrovich Volkov e com os astronautas norte- 
americanos Garrett Erin Reisman e Gregory Errol Chamitoff como membro da tripulação principal da Expedição 17. 


A sua primeira missão espacial decorreu entre 8 de Abril e 24 de Outubro de 2008 como engenheiro de voo da Soyuz TMA-12 e 
como engenheiro de voo da Expedição 17. Durante a permanência a bordo da ISS levou a cabo duas actividades extraveiculares a 10 
e 15 de Julho com uma duração total de 12 horas e 15 minutos. Esta sua 
primeia missão teve uma duração de 198 dias 16 horas 19 minutos e 48 
segundos. Oleg Kononenko tornou-se no 101º cosmonauta da Rússia e no 
472º ser humano (juntamente com Sergei Alexandrovich Volkov) a 
realizar um voo espacial orbital. 


Entre Dezembro de 2009 e Outubro de 2010 levou a cabo sessões de 
treino com o cosmonauta Sergei Volkov e com o astronauta norte- 
americano Ronald John Garan, Jr. como parte da tripulação suplente da 
Expedição 25/26. Durante o lançamento da Soyuz TMA-M era engenheiro 
de voo suplente. 


Desde Outubro de 2010 levou a cabo sessões de treino com o astronauta 
da ESA André Kuipers e com o astronauta norte-americano Donald Roy 
Pettit, integrados na tripulação suplente da Expedição 28/29. 





Para executar as ordens da agência espacial russa Roscosmos para 
a criação de um destacamento unificado de cosmonautas, 
Kononenko saiu da Corporação Energia e a 22 de Janeiro de 2011, 
por ordem do Centro de Tremo de Cosmonautas, foi nomeado 
para o destacamento de cosmonautas como cosmonauta teste. 


A 12 e 13 de Maio de 2011 Oleg Kononenko juntamente com 
André Kuipers e Donald Pettit levaram a cabo com sucesso o 
treino de exame no simulador da secção russa da ISS. A 16 de 
Maio de 2011 foi aprovado pela Comissão Interdepartamental 
como Comandante suplente da Soyuz TMA-02M e a 23 de Maio a 
sua nomeação foi confirmada num encontro da agência espacal 
federal. 


Na missão Soyuz TMA-03M Oleg Kononenko torna-se no 322º 
ser humano (juntamente com André Kuipers) e no 68º cosmonauta 
russo a realizar duas missões espaciais orbitais. 





Após a missão Soyuz TMA-03M a sua participação na Expedição 30/31, Oleg Kononenko acumulou um total de 391 dias 11 horas 
18 minutos e 41 segundos de experiência em voo espacial. 
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Donald Roy Pettit — Astronauta da NASA nascido a 20 de Abril de 1955 em Dilverton, Orégão. Frequentou a Escola 
Secundária de Silverton Union High, tendo aí terminado os estudos em 1973. Em 1978 recebeu um bacharelato em Engenharia 
Química pela Universidade Estatal do Orégão e um doutoramento em Engenharia Química pela Universidade do Arizona em 1983. 


Foi cientista no Laboratório Nacional de Los Álamos, Los Álamos. Novo México, entre 1984 e 1986. Trabalhou em projectos de 
estudo do fluxo de fluidos em gravidade reduzida, em experiências de processamento de materiais a bordo do avião KC-135, em 
espectroscopia atmosférica em nuvens noctilicentes originadas por foguetões sonda, recolha de amostras de gases a partir de 
fumarolas vulcânicas, e problemas em Física de detonações. Foi membro do Synthesis Group responsável pela criação de tecnologia 
para o regresso à Lua e para a exploração de Marte (1990) e fez parte da equipa de redesenho da estação espacial Freedom (1993). 


Foi seleccionado para a NASA em Abril de 1996, tendo-se apresentado no Centro Espacial Johnson em Agosto desse mesmo ano. A 
sua primeira missão espacial foi como membro da Expedição 6 a bordo da ISS entre Novembro de 2002 e Maio de 2003, sendo 
Oficial de Ciência. Donald Pettit foi lançado a bordo do vaivém espacial OV-105 Endeavour na missão STS-113 no dia 24 de 
Novembro. Durante a sua permanência na ISS a tripulação trabalhou com inúmeras experiências científicas russas e norte- 
americanas. Pettit e o Comandante da Expedição 6, Kenneth Dwane Bowersox, levaram a cabo duas actividades extraveiculares para 
continuar a construção da estação espacial. Os três membros da Expedição 6 (na qual estava incluído o cosmonauta Nikolai 
Mikhailovich Budarin) regressaram à Terra a 3 de Maio de 2003 a bordo da cápsula Soyuz TMA-1. 


Donald Pettit foi o 266º astronauta dos Estados Unidos e o 425º ser humano a realizar um voo espacial orbital (juntamente com o 
astronauta John Bennett Herrington). O seu primeiro voo espacial teve uma duração de 161 dias 1 hora 14 minutos e 38 segundos, 
completando 2534 órbitas em torno da Terra. 


Em Dezembro de 2003 foi nomeado para a tripulação suplente 
da Expedição 11, porém logo em Janeiro de 2004 foi substituído 
pelo astronauta Daniel Michio Tani. Em Outubro de 2007 Don 
Pettit foi nomeado como especialista de missão para uma nova 
missão do vaivém espacial, sendo esta nomeação confirmada a 
22 de Novembro. A missão STS-126 a bordo do vaivém espacial 
Endeavour foi a segunda missão espacial de Donald Pettit. Este 
voo teve uma duração de 15 dias 20 horas 30 minutos e 24 





segundos, completando um total de 249 órbitas em torno da Terra. Pettit 
foi o 197º astronauta dos Estados Unidos e o 285º ser humano a levar a 
cabo duas missões espaciais orbitais (juntamente com Christopher John 
Ferguson, Heidemarie Martha Stefanyshyn-Piper e Sandra Hall 
Magnus). 


Em Julho de 2009 foi nomeado para a Expedição 30, sendo essa 
nomeação confirmada pela NASA a 7 de Outubro. A 12 e 13 de Maio de 
2011 Donald Pettit juntamente com Oleg Kononenko e André Kuipers 
levaram a cabo com sucesso o treino de exame no simulador da secção 
russa da ISS. A 16 de Maio de 2011 foi aprovado pela Comissão 
Interdepartamental como Engenheiro de Voo suplente da Soyuz TMA- 
02M e a 23 de Maio a sua nomeação foi confirmada num encontro da 
agência espacal federal. 





À data do lançamento da Soyuz TMA-03M Donald Roy Pettit tinha um 
total de 176 dias 21 horas 45 minutos e 2 segundos de experiência em voo espacial. 


Na missão espacial Soyuz TMA-03M Donald Pettit torna-se no 142º astronauta dos Estados Unidos e no 185º ser humano a realizar 
três missões espaciais orbitais. 


Após a missão Soyuz TMA-03M a sua participação na Expedição 30/31, Donald Pettit acumulou um total de 369 dias 16 horas 42 
minutos e 35 segundos de experiência em voo espacial. 
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André Kuipers — Nascido a 5 de Outubro de 1958 em Amesterdão, Holanda, Andre Kuipers foi seleccionado para o corpo de 
astronautas da ESA em Outubro de 1998. Frequentou o ensino secundário no Liceu van der Waals, graduando-se em 1977. 
Posteriormente terminou a licenciatura em Medicina em 1987 na Universidade de Amesterdão e enquanto estudava para a sua 
licenciatura, Kuipers trabalhou no Departamento Vestibular do Centro Médico Académico em Amesterdão onde estudou o sistema 
de equilíbrio humano. 


Em 1987 e 1988 Kuipers serviu como oficial no Corpo Médico da Força Aérea Real Holandesa, tendo estudado os acidentes 
causados pela desorientação espacial dos pilotos. Em 1989 e 1990 trabalhou no Centro de Desenvolvimento e Pesquisa do Centro 
Médico Aeroespacial da Holanda localizado em Soesterberg, onde a sua pesquisa incluiu o estudo da sindrome do enjoo espacial, 
adaptação de lentes de contacto para os pilotos, aparelho vestibular, pressão arterial e fluxo de sangue para o cérebro. 


Desde 1991 trabalhou com a ESA na preparação, coordenação, recolha de dados e controlo de experiências fisiológicas levadas a 
cabo na missão Spacelab D-2 (STS-55 / OV-102 Columbia; entre 26 de Abril e 6 de Maio de 1993), a bordo da estação espacial Mir 
em 1995 e na missão LMS (STS-78 / OV-102 Columbia; entre 20 de Junho e 7 de Julho de 1996), estando envolvido no 
desenvolvimento do Torque Velocity Dynamometer (TVD), no Muscle Atrophy Research and Exercise System (MARES) — um 
dispositivo especial utilizado na pesquisa dos músculos a bordo da ISS e no desenvolvimento de um sistema electrônico de 
estimulação muscular (PEMS). 


Kuipers serviu também como operador de experiências, cobaia de teste e cirurgião de voo no programa de voos parabólicos da 
Agência Espacial Europeia. Juntamente com o seu treino, Kuipers foi designado para o European Space Research and Technology 
Center (ESTEC) em Noordwijk, Holanda, para continuar o seu trabalho na Divisão de Cargas de Microgravidade no Directorado de 
Voo Espacial Tripulado. Até ao início do seu preparativo para as missões na ISS, André Kuipers deu apoio a um programa intensivo 
no campo da adaptação psicológica do ser humano à ausência de gravidade, coordenou as experiências europeias sobre a função 
pulmonar e regulação da pressão sanguínea que serão levadas a cabo com o aparelho Advanced Respiratory Monitoring System 
(ARMS). 


Em 2002 André Kuipers finalizou o seu tremmo básico levado a cabo no Centro Europeu de Astronautas, Colônia — Alemanha, e no 
Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin, Cidade das Estrelas — Rússia. 


Entre 30 de Outubro e 10 de Novembro de 2002 foi CapCom durante a implementação do Projecto Odisseia a bordo da ISS pelo 
astronauta belga Frank De Wimne, com André Kuipers a apoiar a equipa europeia no solo no Centro de Controlo da Missão em 
Korolev, Rússia. 


Kuipers deveria ter sido lançado a bordo da missão Soyuz TMA-3 a 12 de Novembro de 2003. Esta missão serviria para substituir a 
cápsula Soyuz TMA-2 acoplada à ISS, porém com o acidente do vaivém espacial OV-102 Columbia a 1 de Fevereiro de 2003 foi 
decidido que enquanto os vaivéns espaciais americanos permanecessem impossibilitados de voar, as cápsulas Soyuz TMA seriam o 
único meio de transportar as tripulações para a estação espacial internacional. Foi então decidido adiar a missão DELTA por alguns 
meses até Abril de 2004. 


A sua primeira missão espacial teve lugar entre 19 e 30 de Abril de 2004, 
sendo lançado a bordo da Soyuz TMA-4. Kuipers tornou-se no 432º ser 
humano (juntamente com Edward Michael Fincke) e no 2º cidadão holandês 
a viajar no espaço, tendo a sua missão uma duração de 10 dias 20 horas 48 
minutos e 46 segundos. 


Entre 16 e 27 de Janeiro de 2007 participou num treino de sobrevivência 
numa floresta a 30 km de Moscovo juntamente com Oleg Kononenko e 
Robert Thirsk (Canadá). Em Agosto de 2007 foi designado para a tripulação 
suplente da Expedição 20, sendo esta nomeação confirmada pela NASA a 
12 de Fevereiro de 2008. 


Entre 22 e 28 de Junho de 2008, em Sevastopol, participou num treino de 
amaragem de emergência juntamente com o cosmonauta Maxim 
Ponomarenko (Rússia) e com o astronauta Chris Hadfield (Canadá). Em Julho de 2009 foi nomeado para a tripulação principal da 
Expedição 30, sendo a sua nomeação confirmada pela ESA a 5 de Agosto e pela NASA a 77 de Outubro. 





A 12 e 13 de Maio de 2011 André Kuipers juntamente com Oleg Kononenko e Donald Pettit levaram a cabo com sucesso o treino de 
exame no simulador da secção russa da ISS. A 16 de Maio de 2011 for aprovado pela Comissão Interdepartamental como 
Engenheiro de Voo suplente da Soyuz TMA-02M e a 23 de Maio a sua nomeação foi confirmada num encontro da agência espacal 
federal. 


Na missão Soyuz TMA-03M André Kuipers torna-se no 322º ser humano (juntamente com Oleg Kononenko) e no 1º astronauta 
holandês a realizar duas missões espaciais orbitais. 


Após a missão Soyuz TMA-03M a sua participação na Expedição 30/31, André Kuipers acumulou um total de 203 dias 15 horas 50 
minutos e 45 segundos de experiência em voo espacial. 
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A tripulação da Soyuz TMA-04M 


A tripulação principal da Soyuz TMA-04M foi composta pelo cosmonauta russo Gennadi Ivanovich Padalka (Comandante da Soyuz 
TMA-04M, Engenheiro de Voo da ISS na Expedição 31 e Comandante da Expedição 32), pelo cosmonauta russo Sergei 
Nikolayevich Revim (Engenheiro de Voo n.º 1 da Soyuz TMA-04M e Engenheiro de Voo da Expedição 31/32), e pelo astronauta 
norte-americano Joseph Michael Acaba (Engenheiro de Voo n.º 2 da Soyuz TMA-04M e Engenheiro de Voo da Expedição 31/32). 


A tripulação principal da Soyuz TMA-04M. Da esquerda: Joseph Michael Acaba, Gennadi Ivanovich Padalka e Sergei 
Nikolayevich Revin. Imagem: NASA. 
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Gennadi Ivanovich Padalka (TenHagná MeBaHoByuy Ilamaska) — Coronel reformado da Força Aérea Russa, Piloto 
Cosmonauta da Federação Russa e Cosmonauta do Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin, Gennadi Ivanovich Padalka 
nasceu a 21 de Junho de 1958 em Krasnodar, Rússia. 


Em 1979 formou-se na Escola Superior Militar de Pilotos de Fisk “V. M. Komarov” e em 1994, após frequentar o Centro 
Internacional de Sistemas de Tremo, obteve a qualificação de Engenheiro Ecologista e o grau de Mestre em Monitorização 
Ecológica. Em 2007 formou-se na Academia de Serviço do Governo Russo. 


Os seus principais hobbys são o teatro, jogos desportivos, natação, esqui, badmington e 
pára-quedismo. Em Abril de 2005 tripulou o balão “Santa Rússia” sobre o Pólo Norte. 


Entre 1979 e 1984 serviu como piloto, piloto principal, em regimentos de caças 
bombardeiros no grupo de forças soviéticas na Alemanha Democrática e entre 1984 e 
1989 serviu em unidades da força aérea na região militar do Extremo Oriente. É Piloto 
Molitar de 1º Classe. Na altura da sua entrada para o destacamento de cosmonautas havia 
pilotado os aviões L-29, MiG-15UTI, MiG-17, Su-7B, Su-7U, Su-/JBM e Su-24, 
acumulando mais de 1.200 horas de voo e realizado mais de 300 saltos de pára-quedas. 
Ingressou da equipa de cosmonautas em 1989. 





Entre Junho de 1989 e Janeiro de 1991 frequentou o curso geral de cosmonauta no 
Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarm. A 1 de Fevereiro de 1991 foi-lhe 
conferida a qualificação de cosmonauta-teste por decisão do Comité de Qualificação 
Interdepartamental. Entre 1991 e 1996 levou a cabo sessões de treino no programa de 
voos à estação espacial Mir. 


Entre Setembro de 1996 e Julho de 1997 levou a cabo sessões de tremo como 
comandante suplente de uma tripulação da qual também fazia parte Sergei Vasilyevich 
Avdeyev (Rússia) e Jean-Pierre Haigneré (França). Em 1997 serviu como suplente de 
Anatoli Yakovlevich Solovyov, comandante da Rena TM-26. Entre Outubro de 1997 e 
Julho de 1998 treinou 
como comandante da 
tripulação principal composta por Sergei V. Avdeyev e Yuri 
Mikhailovich Baturm (Rússia). A sua primeira missão espacial 
decorreu entre 13 de Agosto de 1998 e 28 de Fevereiro de 1999 
como comandante da Soyuz TM-28 e a bordo do complexo orbital 
Mir juntamente com Sergei V. Avdeyev e Yuri M. Baturim. 
Durante a sua permanência em órbita levou a cabo uma actividade 
extraveícular e uma transferência para o módulo Spektr que se 
encontrava despressurizado, num tempo total de operações de 6 
horas e 26 minutos. A sua missão teve uma duração de 198 dias 16 
horas 31 minutos e 20 segundos, tornando-se no 88º cosmonauta 
russo e no 381º ser humano a realizar um voo espacial orbital 
(juntamente com Yuri Mikhailovich Baturin). 





A 3 de Fevereiro de 1999 foi nomeado como comandante de uma à n 
tripulação suplente juntamente com o cosmonauta Sergei Yevgeniyevich Treschev por deco da Agência Espacial Russa, porém a 
1 de Junho desse mesmo ano foi tomada a decisão de se manter a 
estação espacial Mir em modo não tripulado desde Agosto de 1999 e 
a tripulação foi dissolvida. Entre 15 de Junho de 1999 e 6 de Julho de 
2000 levou a cabo sessões de tremmo como comandante da tripulação 
principal da missão ISS-IR para um voo ao módulo de serviço 
Zvezda em caso de falha na acoplagem automática com a ISS. Desta 
tripulação também fazia parte Nikolai Mikhailovich Budarin. A partir 
de Novembro de 2000 começou a participar nas sessões de tremo do 
programa ISS-4 juntamente com Edward Michael Finck e Stephen 
Kern Robinson, servindo como comandante suplente. 


A sua segunda missão espacial decorreu entre 19 de Abril e 24 de 
Outubro de 2004 como comandante da Expedição 9 e comandante da 
Soyuz TMA-4. A tripulação da expedição recebeu e descarregou os 
veículos de carga progress M-49 e Progress M-50, executou quatro 
elevações da órbita da ISS, restabeleceu a energia do CMG-2, reparou 
o sistema de regeração de oxigénio EMU e Electron-VM, e executou experiências científicas e pesquisas ao abrigo de programas de 
investigação russos, norte-americanos e europeus. Durante a expedição executou quatro actividades extraveículares com uma 
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duração total de 15 horas e 44 minutos. A duração da sua missão foi de 187 dias 21 horas 16 minutos e 9 segundos, tornando-se no 
60º cosmonauta russo e no 254º ser humano a realizar duas missões espaciais orbitais. 


Em Maio de 2008, e juntamente com o astronauta norte-americano Michael Reed Barratt, começou a levar a cabo sessões de treino 
como comandante suplente da Expedição 18. Em 18 e 19 de Setembro os dois homens passaram os testes de voo com excelentes 
qualificações, servindo posteriormente como suplentes no lançamento da Soyuz TMA-13 a 12 de Outubro de 2008. A 3 e 4 de 
Março, juntamente com Michael R. Barratt e com o participante no voo espacial Charles Simony, passaram os testes de voo com 
excelentes qualificações acabando por ser lançado na 
sua terceira missão espacial a 26 de Março de 2009 a 
bordo da Soyuz TMA-14 como membro da Expedição 
19/20 que terminou a 11 de Outubro de 2009. Esta 
missão teve uma duração de 198 dias 16 horas 42 
minutos e 55 segundos, tornando-se no 34º cosmonauta 
russo e no 167º ser humano a realizar três missões 
espaciais orbitais. 


Em Janeiro de 2010 era anunciado que Gennady 
Padalka havia sido nomeado como comandante 
suplente da Expedição 29 à ISS, sendo posteriormente 
anunciada a sua nomeação para a tripulação principal 
da Expedição 31/32, com a sua nomeação a ser 
oficialmente confirmada pela NASA a 8 de Julho. A 26 
de Abril de 2010 era cerificado como cosmonauta do 
destacamento do do Centro de Treino de Cosmonautas 
Yuri Gagarin. Em Janeiro de 2011 participava em 
sessões de treino de sobrevivência numa floresta perto 
de Moscovo como comandante da tripulação preliminar composta pelo astronauta norte-americano Joseph Michael Acaba e pelo 
cosmonauta russo Alexei Mikhailovich Khomenchuk. A 14 de Novembro de 2011 serviu como comandante suplente da missão 
Soyuz TMA-22. 





Após a missão Soyuz TMA-04M a sua participação na Expedição 31/32, Gennadi Padalka acumulou um total de 710 dias 5 horas 21 
minutos e 14 segundos de experiência em voo espacial. 
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Sergei Nikolayevich Revin (Cepreá HnkoJaegHY PeBHH) — Cosmonauta-teste do Centro de Treino de Cosmonautas 
Yuri Gagarin, Sergei Revin nasceu a 12 de Janeiro de 1966 em Moscovo, Rússia. Em 1983 terminou os seus estudos na Escola 
Secundária n.º 763 de Moscovo e em 1989 formou-se no Instituto de Electrônica de Moscovo, especializando-se em Equipamentos 
Automáticos e Electrónica. 


Os seus hobbys preferidos são o turismo e voar em balões. 


Entre 1989 e 1993 trabalhou como engenheiro da Associação de Investigação e Produção de Instrumentação em Kalininegrado, 
Moscovo, e desde 30 de Agosto de 1993, por decisão da Comissão Interdepartamental foi recomendado para ser inserido no 
destacamento de cosmonautas da NPO Energia. A 2 de Abril de 1996, e por ordem da Agência Espacial Russa, foi colocado no 
destacamento de cosmonautas da NPO Energia como candidato a cosmonauta-teste. Entre Junho de 1996 e Março de 1998 
frequentou o tremo geral no Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin, sendo reconhecido a 20 de Maio de 1998 pela 
Comissão Estatal Interdepartamental como estando apto para os treinos especiais sem limitações. A 17 de Junho, e por decisão da 
Comissão de Qualificação Interdepartamental, foi qualificado como Cosmonauta-teste. 


Entre Outubro de 1998 e Outubro de 1999 frequentou as sessões de treino na equipa de cosmonautas no programa da estação 
espacial internacional. 


Entre 16 e 27 de Janeiro de 2007 participu em treino de sobrevivência numa floresta perto de Moscovo juntamente com Charles 
Simonyi e com o cosmonauta Oleg Germanovich Artemyev. Entre 22 e 28 de Junho de 2008 participou em treinos de sobrevivência 
em caso de amaragem de emergência juntamente com o cosmonauta Oleg Viktorovich Novitskiy e com a cosmonauta Elena 
Olegovna Serova. A 26 de Abril de 2010 foi qualificado como cosmonauta do destacamento da Corporação RKK Energia. 


Entre 2 e 5 de Agosto de 2010 participou nos tremmos de observações com o auxilio de instrumentação visual a partir de um avião na 
vizinhança de Severomorsk, região de Murmansk, tendo levado a cabo tarefas de observação de objectos no solo e de monitorização 
ambiental. 


Para executar a ordem proveniente da agência espacial russa Roscosmos para a constituição de um só corpo de cosmonautas, Sergei 
Revin foi dispensado da Corporação RKK Energia e a 22 de Janeiro de 2011 foi incluido no destacamento de cosmonautas do 
Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin como cosmonauta-teste. 


Na Primavera de 2011 foi noemado para a trioulação suplente da Soyuz TMA-22 e para a tripulação principal da Soyuz TMA-04M, 
substituindo o cosmonauta Konstantin Anatolyevich Valkov. A 14 de Novembro de 2011 serviu como engenheiro de voo n.º 1 
suplente da missão Soyuz TMA-22. 


Esta foi a primeira missão espacial de Sergeu Revim que assim se torna no 523º ser humano e no 113º cosmonauta russo a levar a 
cabo um voo espacial orbital. 
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Joseph Michael Acaba — Nascido a 17 de Março de 1967 em Inglewood - Califórnia, Joseph Acaba terminou os estudos na 
Escola Secundária de Esperanza, Anaheim — Califórnia, em 1985. Em 1990 recebe um seu bacharelato em Geologia Pela 
Universidade da Califórnia em Santa Bárbara e em 1992 recebe o seu mestrado em Geologia pela Universidade do Arizona. 


Os seus passatempos favoritos são o turismo, corridas ciclismo, caiaque e mergulho. 


Joe Acaba trabalhou como hidrogeologista em Los Angeles, Califórnia, e esteve envolvido na solução de problemas relacionados 
com a contaminação de águas subterrâneas. Como Promotor de Educação Ambiental, passou dois anos no Corpo de Paz dos Estados 
Unidos na República Dominicana. Leccionou durante um ano na Escola Secundária de Melbourne, Florida. Desde 1998 leccionou 
matemática e ciências (astronomia) na Escola Preparatória de Dunnellon, Florida. 


A 6 de Maio de 2004 ingressou no corpo de astronautas da NASA sendo seleccionado no Grupo 19 como candidato no programa 
“Professor no Espaço”. Tendo superado várias provas no Centro Espacial 
Lyndon B. Johnson, foi seleccionado nos cinco finalistas a 16 de 
Novembro de 2003. Entre Junho de 2004 e Fevereiro de 2006 frequentou 
o treino no Centro Espacial Johnson e a 10 de Fevereiro de 2006 recebeu a 
qualificação de especialista de missão e foi nomeado para o ramo da 
estação espacial. Em Outubro de 2007 era anunciado que havia sido 
seleccionado como especialista de missão para o voo STS-119. 


O seu primeiro voo espacial teve lugar entre 16 e 28 de Março de 2009 a 
bordo do vaivém espacial OV-103 Discovery na missão STS-119. Durante 
a missão levou a cabo duas actividades extraveículares a 21 de Março (6 
horas e 30 minutos) e a 23 de Março (6 horas e 27 minutos). A missão 
teve uma duração de 12 dias 19 horas 29 minutos e 33 segundos, 
a ni tornando-se no 309 astronauta dos Estados Unidos e no 487 ser humano a 
| E p' = realizar um voo espacial orbital (juntamente com os astronautas Dominic 





Anthony Antonell e Richard Robert Arnold). 


A 11 de Novembro de 2009 surgiram informações de que havia sido nomeado para a tripulação principal da Expedição 31/32, e a 
confirmação surgiu a 8 de Julho de 2010. Em Janeiro de 2011 participou em sessões de treino de sobrevivência numa floresta perto 
de Moscovo juntamente com os cosmonautas Gennadi Padalka e Alexei Mikhailovich Khomenchuk. 


A 14 de Novembro de 2011 serviu como engenheiro de voo n.º 2 suplente da missão Soyuz TMA-22. 


Esta foi a segunda missão espacial de Joseph Acaba tornando-se no 228º astronuata dos Estados Unidos e no 324º ser humano a 
realizar duas missões espaciais orbitais. 


Após a missão Soyuz TMA-04M a sua participação na Expedição 31/32, Joseph Acaba acumulou um total de 147 dias 19 horas 21 
minutos e 12 segundos de experiência em voo espacial. 
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Actividade extraveícular norte-americana US EVA-19 


Por Jonathan McDowell! 
Após a actividade extraveicular realizada a 30 de Agosto de 2012 e cujos objectivos não foram totalmente concretizados, a 
astronauta Sunita Williams e o astronauta Akihiko Hoshide levaram a cabo uma segunda actividade extraveicular a 5 de Setembro, 
denominada US EVA-19 a partir da escotilha do módulo Quest utilizando os fatos extraveículares EMU 3010 e EMU 3011, 
respectivamente (o fato extraveícular EMU 3015 apresentou alguns problemas no passeio espacial anterior e teve de ser substituído). 


Os astronautas removeram a nova unidade MBSU-1, com alguma dificuldade na remoção do parafuso crítico e que havia dado 
problemas na actividade extraveícular anterior, e depois passaram a hora seguinte a tentar várias técnicas para remover farpas de 
metal e matérias estranha do parafuso. Entre as 1522UTC e as 1550UTC foi levada a cabo com sucesso a Instalação na nova unidade 
MBSU-1, e o fornecimento de energia à estação espacial foi quase totalmente restabelecido, porém a falha da caixa DSCU-3A 
acabaria por desactivar outro conjunto de painéis. Os astronautas procederam então à substituição de uma câmara CPLA no braço 
robot SSRMS e regressaram à escotilha. A velha unidade MBSU-1 permanece na sua localização temporária de armazenamento no 
ESP-2. 


O módulo Quest foi repressurizado às 1101UTC para uma duração de 6 horas e 33 minutos, 6 horas e 28 minutos segundo as regras 
da NASA (isto é, utilização dos fornecimentos internos de energia dos fatos pressurizados), ou 6 horas 25 minutos (entre os tempos 
de abertura e encerramento da escotilha). 


O astronauta japonês Akihiko Hoshide utiliza uma máquina fotográfica digital para obter uma imagem reflectida no visor 
do seu capacete espacial de parte da estação espacial internacional. Imagem: NASA. 





Original publicado em imglês no Jonathan Space Report n.º 666, a 5 de Setembro de 2012 e disponível em 
http://www .planet4589.org/space/Jsr/jsr.html 
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Lançamentos orbitais em Setembro de 2012 


Em Setembro de 2012 foram levados a cabo 6 lançamentos orbitais e colocaram-se em órbita 2 satélites. Desde 1957 e tendo em 
conta que até ao final de Setembro de 2012 foram realizados 4887 lançamentos orbitais, 430 lançamentos foram realizados neste 
mês o que corresponde a 8,8% do total e a uma média de 8,0 lançamentos por ano neste mês. É no mês de Janeiro no qual se 
verificam menos lançamentos orbitais (290 lançamentos que correspondem a 5,9% do total de lançamentos com uma média de 5,3 
lançamentos) e é no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais (num total de 484 lançamentos que 
correspondem a 9,9% com uma média de 9,0 lançamentos). Até Setembro de 2012 foram realizados 52 lançamentos orbitais bem 
sucedidos correspondendo a 1,06% do total de lançamento desde 1957. 


























140 


120 


100 





Oo 
fem) 


Lançamentos 
(67) 
[em ) 














Em Órbita — Vol.12 — N.º 129/ Outubro de 2012 24 


Índia lança satélite de observação francês 


O foguetão PSLV evidenciou mais uma vez a sua excelência ao colocar um importante satélite de observação francês e um pequeno 
satélite japonês. Enquanto que o desenvolvimento do GSLV vai sendo levado a cabo para que a sua próxima missão seja um sucesso 
e assim abra o caminho para missões mais ambiciosas. 
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Polar Satellite Launch Vehicle 


O foguetão PSLV for desenhado e 
desenvolvido pelo ISRO para colocar em 
órbita polar sincronizada com o Sol, satélites 
com um peso máximo de 1.000 kg da classe 
IRS. Segundo dados fornecidos pelo ISRO, 
desde o seu primeiro voo em Outubro de 
1994 a capacidade do PSLV foi aumentada 
de 850 kg para os actuais 1.400 kg para uma 
órbita sincronizada com o Sol a 820 km de 
altitude. O lançador demonstrou também uma 
capacidade múltipla no lançamento de 
diferentes satélites. 








O PSLV foi desenvolvido no Centro Espacial 
Vikram Sarabhai, Thiruvananthapuram. O 
sistema de inércia foi desenvolvido pela 
unidade IISU (ISRO TInertial Systems Unit), 
localizado também em Thiruvananthapuram. 
O Centro de Sistemas de Propulsão Líquida 
desenvolveu os estágios de propulsão líquida 
bem como os sistemas de controlo de 
reacção. O Centro Espacial Satish Dawan, 
SHAR, processa os motores de combustível 
sólido e leva a cabo as operações do 
lançamento. 


A melhoria das capacidades do PSLV foi 
conseguida através de vários meios: aumento 
da capacidade de carga de propolente no 
primeiro, segundo e quarto; melhoria na 
performance do motor do terceiro estágio ao 
se optimizar o motor e a carga de 
combustível; e introdução de um adaptador 
de carga de material compósito carbônico. A 
sequência de ignição dos propulsores laterais 
foi também alterada. Anteriormente dois dos 
propulsores entravam em ignição na 
plataforma de lançamento e os restantes 
quatro entravam em ignição com o veículo á em voo. Esta sequência foi alterada, entrando em ignição no solo quatro propulsores e 
os restantes dois entram em ignição com o veículo já em voo. 


O PSLV tem uma altura de 44,4 metros, um diâmetro base de 2,8 metros e um peso de 294.000 kg. O PSLV é um lançador a quatro 
estágios, sendo o segundo e o quarto estágios a combustível líquido e os restantes a combustível sólido. O PSLV é capaz de colocar 
3.700 kg numa órbita terrestre baixa a 200 km de altitude com uma inclinação de 49,5º em relação ao equador terrestre ou então 800 
kg numa órbita de transferência para a órbita geossincrona. 


O primeiro estágio PS1 é um dos maiores estágios a combustível sólido actualmente existente, transportando 138.000 kg de HTPB 
(Hydroxyl Terminated Poly Butadiene). Tem um peso bruto de 210.000 kg (138.000 kg referentes ao corpo central juntamente com 
72.000 kg referentes a seis propulsores laterais PSOM-XL com uma massa de 12.000 kg cada um) e desenvolve uma força de 4.787 
kN no lançamento, tendo um Tes de 269 s (Ies-nm de 237 s) e um Tq de 102 s (os propulsores laterais de combustível sólido tem um 
Tg de 49 s). O seu comprimento total é de 20,3 metros e o seu diâmetro é de 2,8 metros, com os propulsores laterais a terem um 
diâmetro de 1,0 metros e um comprimento de 12,4 metros. Em torno do primeiro estágio estão colocados seis propulsores de 
combustível sólido. Destes seis propulsores, quatro entram em ignição no momento T=0, aumentando a força inicial do primeiro 
estágio. 
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O segundo estágio PS2 emprega o motor Vikas, desenvolvido pela Índia, e transporta 40.000 kg de UDMH e N,04. Tem um 
comprimento de 12,8 metros, um diâmetro de 2,8 metros e é capaz de desenvolver 804 kN no lançamento, tendo um les de 293 s e 
um Tg de 148 s. Este segundo estágio tem um peso bruto de 45.800 kg e um peso de 5.300 kg sem combustível. 


O terceiro estágio PS3 utiliza combustível sólido. Tem um 
comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 2,0 metros, 
sendo capaz de desenvolver 242 kN no lançamento, tendo um 
les de 294 s e um Tq de 110 s. Tem um peso bruto de 8.400 
kg, pesando 1.100 kg sem combustível. O compartimento do 
motor é fabricado à base de fibra de poliaramida. 


O quarto estágio PS4 utiliza dois motores de combustível 
líquido que consomem MMH (Mono Metil Hidrazina) e MON 
(Mixed Oxides of Nitrogen). Tem um comprimento de 2,9 
metros e um diâmetro de 2,8 metros, atingindo uma 
envergadura de 2,0 metros e sendo capaz de desenvolver 7,3 x 
2 kN no lançamento (Tes de 308 s; Tg de 515 s). Tem um peso 
bruto de 2.920 kg, pesando 920 kg sem combustível. 


A carenagem de protecção dos satélites tem um diâmetro base 
de 3,2 metros, podendo no entanto ser utilizadas outras 
variantes desta carenagem. 


O primeiro lançamento do PSLV (PSLV-D1) teve lugar a 20 de Setembro de 1993 (0512UTC) e acabou num fracasso (1993-F03), 
falhando a colocação em órbita do satélite IRS-1E. A primeira missão com sucesso teve lugar a 15 de Outubro de 1994 (O0S0SUTC) 
quando o foguetão PSLV-D2 colocou em órbita o satélite IRS-P2 (23323 1994-0684). 





O PSLV utiliza um grande número de sistemas auxiliares para a separação dos estágios, separação da ogiva de protecção, etc. Estes 
sistemas estão divididos pelos diferentes estágios: 


e 1º Estágio: sistema SITVC (Secondary Injection Thrust Vector Control) para controlo de translação, e motores de reacção 
para controlo da rotação; 


e 2º Estágio: movimentação do motor para controlo de translação e motor de controlo da rotação; 

e 3º Estágio: escape (tubeira) flexível para controlo de translação e sistema de controlo de reacção PS-4 para controlo da 
rotação; 

e 4º Estágio: movimentação do motor para controlo de translação e sistema de controlo de reacção reactivável para controlo 
de atitude. 


O sistema de navegação inercial localizado no compartimento de equipamento no topo do quarto estágio guia o lançador desde o seu 
lançamento até à injecção do satélite em órbita. O veículo possui instrumentação para monitorizar a sua performance durante o voo. 
O sistema de detecção fornece informação em tempo real sobre o desempenho do veículo permitindo uma segurança do voo e 
permite a determinação da órbita preliminar na qual o satélite é colocado. 


e ii E 
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A versão PSLV-CA (CA — Core Alone) foi desenvolvida a partir da versão standard do lançador PSLV-C e é seleccionada tendo em 
conta o peso das cargas a ser colocadas em órbita. Esta versão tem uma massa de 230.000 kg no lançamento. 
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Lancamento Veículo Modelo Data de Hora Plataforma Satélites 


lançador  PSLV Lançamento Lançamento 
CartoSat-2A (32783 2008-0214) 


IMS-1 (32786 2008-021D) 
CanX-2 (32790 2008-021H) 
Cute-1.7+A PD-2 (32785 2008-021C) 
DELFI-C3 (32789 2008-021G) 
AAUSat-2 (32788 2008-021F) 
COMPASS-1 (32787 2008-021E) 
Seeds-2 (32791 2008-021J) 
NSL-5 'CanX-6' (32784 2008-021B) 
Rubin-8-AIM (32792 2008-021K) 
2008-052 cm XL 22-Out-08 00:52:11 SLP Chandrayaan-l (33405 2008-0524); IMP 

ER RISAT-2 (34807 2009-0194) 
2009-019 C12 CA 20-Abr-09 01:15:00 SLP ANUSAT (34808 2009-019B) 
Oceansat-2 (35931 2009-0514) 
BeeSat (35932 2009-051B) 
UWE-2 (35933 2009-051€) 
ITU-pSAT 1 (35964 2009-051D) 
SwissCube-l (35935 2009-051E) 
Rubin-9.1 / Rubin-9.2 (35936 2009-051F) 
CartoSat-2B (36795 2010-0354) 
STUDSAT (36796 2010-035B) 
2010-035 C15 CA 12-Jul-10 03:53:00 FLP AISSat-1 (36797 2010-035€) 
AlSat-2A (36798 2010-035D) 
TISat-1 (36799 2010-035E) 
ResourceSat-2 (37387 2011-0154) 


2008-021 C9 C 28-Abr-08 03:53:51 SLP 


2009-051 C14 CA 23-Set-09 06:21:00 FLP 


2011-015 C16 C 20-Abr-11 04:42:00 FLP YouthSat/IMS-1A (37388 2011-015B) 
X-Sat (37389 2011-051C) 
2011-034 C17 XL 15-Jul-11 11:18:00 SLP GSAT-12 (37746 2011-0344) 


Megha-Tropiques (37838 2011-0344) 
Jugnu (37839 2012-034B) 


2011-058 CI8 CA 12-Out-11 05:31:00 FLP Ma RO 
SRMSat (37841 2011-034D) 

2012-017 C19 XL 29-Abr-12 00:17:00 FLP RISAT-1 (38248 2012-0174) 

2012-047 C2 CA 9-Set-12 04:23:00 FLP REU Sao Sana) 


PROITERES (38756 2012-047B) 





Esta tabela indica os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão PSLV nas suas diferentes versões. Todos os 
lançamentos são levados a cabo a partir do Centro Espacial Satish Dawan SHAR na Ilha de Sriharikota. Tabela: Rui C. Barbosa 





O SPOT-6 eo PROITERES 


O satélite de observação francês SPOT-6 (Satellite Probatoire de "'Observation 
de la Terre) é capaz de observar a Terra com uma resolução de 1,5 metros. 
Juntamente com o SPOT-7 (cujo lançamento está previsto para o primeiro 
trimestre de 2014), o SPOT-6 faz parte da mais recente geração de satélites de 
detecção remota desenvolvidos pela EADS Astrium (Astrium SAS). O satélite é 
baseado na plataforma AstroSat-500 Mk.2 (ou Astro-Bus-L) e tinha uma massa 
de 712 kg no lançamento. O seu tempo de vida útil em órbita é de 10 anos. As 
dimensões do satélite são 1.55 x 1.75 x 2.7 m, com uma envergadura de 5,4 
metros. 


Esta nova geração de satélites ópticos está equipada com melhorias tecnológicas 
e sistemas de avançada performance que aumentam a sua reacção e capacidade 
de aquisição, simplificando o acesso aos dados. O seguinte quadro sumariza as 
características orbitais e a capacidade de observação do SPOT-6. 
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e 1] diacoma operação simultânea do SPOT-6 e SPOT-7 


Revisitação e Entre 1 e 3 dias somente com um satélite em operação 


(dependendo da latitude da área de interesse) 


Giroscópios de controlo de momento que permitem manobras 


rápidas em todas as direcções para a observação de várias áreas 
de interesse na mesma passagem (30º em 14 segundos, 
incluindo o tempo de estabilização) 


: e Até 6 milhões de km2 diariamente com o SPOT-6 e o SPOT-7 
Capacidade de Aquisição ee E 
em operação simultânea 
A : Bandas de 60 km orientadas no eixo N — S; até 600 km de 
Modo de observação nominal 
comprimento 
: ; Modo dianteiro e posterior; estéreo e tri-estéreo numa única 
Capacidade estéreo 
passagem 


A missão do SPOT-6 beneficia da grande agilidade do satélite para oferecer capacidades de obtenção de dados eficientes, tornando- 
os particularmente úteis em aplicações de cartografia e de monitorização. 


Agilidade de orientação 











O modo de obtenção de dados standard (à esquerda) permite a obtenção numa passagem de uma banda de 600 km orientada N — S. 
De forma adicional, a grande agilidade do satélite permite movimentações muito rápidas de um cenário para outro ao longo de uma 
órbita (à direita). Isto proporciono uma grande eficiência para completar, no mais curto espaço de tempo, uma cobertura global de 
dados numa grande área de interesse, permitindo evitar conflitos de aquisição e torna possível a obtenção de um grande número de 
alvos distantes numa dada área geográfica numa única passagem. 


O satélite é capaz de obter (em baixo à esquerda) segmentos de imagens contínuos obtidos numa única passagem ao longo de uma 
órbita. Isto proporciona a capacidade de cobrir áreas de mais de 120 km x 120 km ou 60 km x 180 km numa única passagem. A 
obtenção de corredores (não orientados N — S) permite uma cobertura rápida de certas áreas de uma forma efectiva (isto é, leitos de 
rios, fronteiras, etc.) 
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Pares estéreo ou estéreo tripletos de imagens obtidas numa única passagem ao longo de uma órbita para a geração de dados DEM, 










50 km 
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para complementar a eficiência da missão HRS do satélite SPOT-S. O satélite irá 
permitir a recolha de pares de tripletos de imagens sobre áreas de interesse com ângulos 
de observação entre duas imagens consecutivas separadas somente por 15º ou 20º com 
um rácio B/H entre 0,27 e 0,4. 


Fr 


A bordo do SPOT-6 segue um instrumento de observação que é composto por dois 
telescópios Korsh idênticos, tendo cada um uma abertura de 200 mm proporcionando as 
bandas de observação esperadas. A tabela seguinte especifica as principais 
características dos instrumentos. 





É Astrlum 2018) 


O satélite de detecção remota francês SPOT-6 durante os seus preparativos para o 
lançamento. Imagens: EADS Astrium 


29 


Conjunto PAN: 28.000 pixels 
Conjunto MS: 4 x 7.000 pixels 


Detectores 


Pancromática: 0,450 — 0,745 um 

Azul: 0,450 — 0,520 um 

Verde: 0,530 — 0,590 um 
Bandas espectrais 

Vermelho: 0,625 — 0,695 um 


Infravermelho próximo: 0,760 — 0,890 um 


As 5 bandas são obtidas sempre de forma simultânea 


Capacidade dinâmica na aquisição 12 bites por pixel 


35m CE sem GCP num ângulo cónico de observação 


de 30º 
Especificação da precisão da localização 
10m CE90 para produtos Ortho onde está disponível a 


Reference3D 


Principais estações receptoras Toulouse (França) 
Kiruna (Suécia) 
Estações de envio banda S Kiruna (Suécia) 


Inuvik (Canadá) 


Centro de programação Ástrium GEO-Information Service — Toulouse (França) 


Ástrium GEO-Information Service — Chantilly Virgínia (EUA) 


Centro de Produção Ástrium GEO-Information Service — Toulouse (França) 
Frequência de actualização de programas 6 vezes / dia / satélite 


Actualização das condições meteorológicas 4 vezes / dia — processo totalmente automático 


Centro de controlo do satélite Astrium Satellite — Toulouse (França) 


Satélite So NORAD | Designação Local Lançamento Plataforma 
lançamento Internacional Lançamento 


SPOT-1 22-Fev-86 16613 1986-0194 CsG Kourou ELA1 Ariane-l (V16) 
SPOT-2 22-Jan-90 20436 1990-005A CsG Kourou ELA2 Ariane-40 (V35) 
SPOT-3 26-Set-93 22823 1993-0614 CSsG Kourou ELA2 Ariane-40 (V59) 
SPOT-4 24-Mar-98 25260 1998-017A CsG Kourou ELA2 Ariane-40 (V107) 
SPOT-S5 4-Mai-02 27421 2002-021A CSsG Kourou ELAZ2 Ariane-42P (V151) 
SPOT-6 9-Set-12 38755 2012-047A | Satish Dawan, SHAR FLP PSLV-C21 
SPOT-7 2014 - - - - - 


Esta tabela mostra a série de satélites de detecção remota franceses SPOT. Tabela: Rui C. Barbosa 


Veículo lançador 
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Câmara da 
alta rasnução 


Ntoras de plasma 











O satélite japonês PROITERES (PRoject of OIT Electric-Rocket-Engine 
Onboard Small Space Ship) é um micro-satélite transportado a bordo do 
PSLV-C21 como uma carga auxiliar. De forma geral, o objectivo do satélite é 
o estudo do voo propulsionado de um satélite utilizando um motor eléctrico, 
executando também a observação do distrito japonês de Kansai com uma 


câmara de alta resolução. Localização relativa dos satólitos 
9PULBo PRONERES no intonor da 
O satélite tinha uma carenagem de protecção do PSLLED 
massa de 15 kg no 


lançamento e foi 
desenvolvido por uma 
equipa composta por alunos e professores do Instituto de Tecnologia de Osaka. 
Um outro objectivo desta missão é a redução dos custos de desenvolvimento e 
o encurtamento do período de desenvolvimento com o auxílio da 
miniaturização do satélite e das suas partes componentes. 





O projecto tem como 
principais pontos de estudo a 
verificação experimental das 
características de propagação 
nos dois sentidos das ondas 
de rádio utilizando bandas de 
frequência de radioamador; a 
realização de testes de 
comunicação e respectivo 
feedback tendo como 
objectivo a melhoria das 
tecnologias de comunicação 
dos satélites | utilizando 
equipamentos inovadores; rastreamento e comunicação com o satélite por parte de 
radioamadores em todo o planeta; o teste de propulsão utilizando um motor 
eléctrico; e a monitorização do distrito de Kansai utilizando uma câmara de alta 
resolução. O satélite tem uma forma cúbica e é estabilizado por gradiente de 
gravidade. 
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A bordo do PSLV-C21 também se encontrava o mRESINS (mini Redundant Strapdown lnertial Navigation System). Este sistema 
consiste num teste de uma versão melhorada e miniaturizada do sistema Redundant Strapdown Inertial Navigation System (RESINS) 
já utilizado nos foguetões indianos PSLV e GSLV. O teste consiste numa caixa de aviônicos adicional colocada no quarto estágio do 
foguetão PSLV e que não se separou após o lançamento. 


Nesta missão, o PSLV-C21 utilizou o sistema RESINS, mas caso o teste do mRESINS seja bem sucedido, o sistema será utilizado 
em missões posteriores. 


Lançamento do PSLV-C21 


Em Maio de 2011 surgiam as notícias de que a Índia iria colocar em órbita 
um satélite de observação francês ao abrigo do seu programa comercial para 
o lançamento de satélites estrangeiros. O acordo para o lançamento do SPOT- 
3 seria assinado pela Antrix Corporation Limited (ANTRIX), o braço 
comercial da agência espacial indiana ISRO (Indian Space Researcho 
Organization), e a EADS Astrium (Astrium SAS). Este contrato entre as duas 
empresas é uma parte de um Acordo de Longo Termo assinado entre estas 
duas entidades em Setembro de 2008. Ao abrigo deste acordo a ISRO e a 
Astrium construíram em conjunto o satélite Hylas. 


Inicialmente previsto para ter lugar a 16 de Agosto de 2012, o SPOT-6 foi 
transportado desde Toulouse para o Centro Espacial Satish Dawan a 1 de 
Agosto, tendo chegado á Índia no dia seguinte. Os preparativos para o 
lançamento começaram de imediato com a verificação e teste dos diferentes 
componentes do satélite. Entretanto, a data de lançamento era adiada e a 16 
de Agosto era confirmado que a missão PSLV-C21 teria lugar às 0420UTC 
do dia 9 de Setembro. 


A contagem decrescente de 51 horas para o lançamento do PSLV-C21 teve 
início às 012]UTC do dia 7 de Setembro. As operações de abastecimento do 
quarto estágio e do sistema de controlo de reacção tiveram início às 
0330UTC. Por seu lado, as operações de abastecimento do segundo estágio 
ocorreram no dia anterior ao lançamento que teve lugar às 0423UTC. O 
lançamento seria adiado por dois minutos devido à possibilidade de 
ocorrência de um impacto com um objecto já em órbita terrestre. A tabela 
seguinte mostra as diferentes fases do lançamento que decorreu sem qualquer 
problema. 


a Tempo previsto Tempo real Altitude prevista Velocidade prevista 
vento 
(s) (s) (km) (m/s) 
0,1 
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NROL-36 a ultima missão militar dos EUA em 2012 


A série de lançamentos militares norte-americanos em 2012 terminou a 13 de Setembro com o lançamento da missão NROL-36 por 
um foguetão Atlas-V/401. O lançamento teve lugar às 2139UTC a partir do Complexo de Lançamento SLC-3E da Base Aérea de 
Vandenberg, Califórnia, e como é usual neste tipo de missões, não foi divulgado o tipo de carga transportada a bordo mas 
posteriores observações vieram a revelar tratar-se de dois satélites de vigilância oceanográfica NOSS. 


Atlas V 


NROL-36 


Made in the USA 





O programa SB-WASS (NOSS) 


O programa SB-WASS (Space Based Wide Area Surveillance System) é um programa militar secreto que utiliza grupos de três 
satélites (tripletos) ou dois satélites (dupletos) para executaram vigilância militar naval. Também denominado RANGER estes 
satélites fazem parte da segunda geração de satélites NOSS, com o primeiro grupo de veículos deste programa foi colocado em 
órbita a 8 de Junho de 1990”. O lançamento foi levado a cabo num azimute de 51º, mas uma manobra de alteração do plano orbital 
colocou o satélite numa órbita circular a 454 km de altitude e com uma inclinação de 61º. Uma manobra posterior levada a cabo a 19 
de Junho de 1990 elevou a inclinação orbital para 63,4º e após esta manobra foram separados três subsatélites. 


A identidade destas cargas colocadas em órbita não era muito clara inicialmente, com várias interpretações a serem discutidas, 
incluindo a possibilidade da haver uma relação com os subsatélites de vigilância electrónica libertados pelos KH-9. 


Porém, é claro que estes dois tipos de lançamentos incluíram a colocação em órbita de conjuntos de tripletos de subsatélites que 
foram colocados em órbitas com uma inclinação de 63º que lhes permite manter uma formação estável em torno do planeta. Logo, 
estes subsatélites foram interpretados como sendo provavelmente relacionados com o programa NOSS. Cada um destes veículos 
deverá ter uma massa de várias centenas de quilogramas, consistente com a presença de um sensor de infravermelhos avançado para 
detecção tal como foi reconhecido existir no programa NOSS. 


Um segundo tripleto foi lançado a 8 de Novembro de 1991”. Uma terceira tentativa de lançamento foi fracassada no dia 2 de Agosto 
de 1993 quando um foguetão Titan-403A (K-11 45F-9) explodiu pouco depois de ter sido lançado (1959UTC) desde o Complexo 
SLC-4E da Base Aérea de Vandenberg. A constelação operacional foi completa com o lançamento de mais um tripleto de veículos a 
12 de Maio de 1996”. Tanto a então Martin Marietta como a Lockheed foram as principais empresas contratadas para este programa. 


Os primeiros satélites da terceira geração NOSS (obviamente pertencentes à classe SB-WASS) foram colocados em órbita a 8 de 
Setembro de 2001”. Foi com surpresa que se assistiu ao aparecimento de somente dois satélites em órbita resultantes deste 


? Um foguetão Titan-405A (K-4 45H-4) foi lançado (0522UTC) da plataforma de lançamento LC41 do Cabo Canaveral e colocou 
em órbita os satélites USA-59 (20641 1990-0504), USA-60 (20682 1990-050B), USA-61 (20691 1990-050€), USA-62 (20692 
1990-050D) e possivelmente um quinto objecto denominado TLD mas não catalogado independentemente. 


* Um foguetão Titan-403A (K-8 45F-2) foi lançado (0707UTC) do complexo de lançamento SLC-4E da Base Aérea de Vandenberg 
e colocou em órbita os satélites USA-72 (21775 1991-0764), USA-74 (21799 1991-0760), USA-76 (21808 1991-076D) e USA-77 
(21809 1991-076E). 


* Um foguetão Titan-403A (K-22 45F-11) foi lançado (2132:00UTC) do complexo de lançamento SLC-4E da Base Aérea de 
Vandenberg e colocou em órbita os satélites USA-122 (23862 1996-029D), USA-119 (23893 1996-0294), USA-120 (223907 1996- 
029B), USA-121 (23908 1996-029C), USA-123 TIPS Ralph (23936 1996-29E), USA-124 TIPS Norton (23937 1996-029F) e 
possivelmente mais um objecto denominado TLD mas não catalogado independentemente. 

* Um foguetão Atlas-2AS (AC-160) foi lançado (1525:05UTC) do complexo de lançamento SLC-3E da Base Aérea de Vandenberg 
e colocou em órbita o satélite USA-160 (26905 2001-0404) e USA-161 (26907 2001-0400). 
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lançamento o que levou a especulações relativas à possível não separação de um terceiro veículo. No entanto esta questão ficou 
resolvida com o lançamento levado a cabo a 2 de Dezembro de 2003 e que resultou igualmente na colocação em órbita de somente 
dois satélites o que indicava uma terceira geração de veículos. 


Não deixa de ser curiosa que devido a uma razão desconhecida o US Strategic Command só lista a existência de um satélite quer 
para o lançamento levado a cabo a 8 de Setembro de 2001 quer para o lançamento levado a cabo pelo lançamento realizado a 2 de 
Dezembro de 2003. Porém, é catalogado para cada lançamento um objecto C denominado como “destroço” resultante de cada 
lançamento. Muito provavelmente o segundo satélite foi “erradamente” catalogado como destroço como forma de encobrir a 
natureza dos veículos. Os dois satélites podem ser rapidamente detectados voando em formação com o auxílio de binóculos. 


Os satélites NOSS da terceira geração terão um peso combinado aproximado de 6500 kg e são produzidos pela Lockheed Martin 
Astronautics, em Denver. 


Actualmente existem mais de 17 veículos de vigilância naval em operação. Cada grupo de três satélites voa em formações 
triangulares com uma separação de 55,6 km. Cada grupo de satélites envia dados relativos à localização e direcção de determinada 
embarcação que seja observada pelos seus sensores electrónicos e de interferometria. Uma base de dados global e em tempo real 
relativa às movimentações de cada embarcação é constantemente actualizada à medida que os dados de cada grupo de satélites são 
combinados com outros dados e com dados provenientes de sistemas de vigilância da USN e da Guarda Costeira dos Estados 
Unidos. 


Reação Missão Local Lançamento Vero 
militar lançador 
Vandenberg AFB, Atlas-IIAS 
SLC-3E (AC-160) 
Vandenberg AFB, Atlas-IIAS 
SLC-3E (AC-164) 
Cabo Canaveral, Atlas-3B 
SLC-36B (AC-206) 
Cabo Canaveral, Atlas-5/401 
SLC-41 (AV-009) 
Vandenberg AFB, Atlas-V/411 
SLC-3E (AV-027) 
Vandenberg AFB, Atlas-V/401 
SLC-3E (AV-033) 


Lançamento Data Designações 


2001-040 8-Set-01 USA-160 NROL-13 USA-160 (26905 2001-0404) 
2003-054 2-Dez-03 USA-173 NROL-18 USA-173 (28095 2003-0544) 
2005-004 3-Fev-05 USA-181 NROL-23 USA-181 (28537 2005-0044) 
2007-027 15-Jun-07 | USA-194 NROL-30 USA-194 (31701 2007-0274) 
2011-014 15-Abr-11 USA-229 NROL-34 USA-229 (37386 2011-0144) 


2012-048 13-Set-12  USA-238 NROL-36 USA-238 (38758 2012-0484) 


Esta tabela mostra os satélites principais relacionados com os lançamentos NOSS-3. Os denominados sub-satélites são 
catalogados como destroços e nunca relacionados de forma oficial com tarefas de vigilância electrónica Tabela: Rui C. Barbosa. 





O foguetão Atlas-V/401 
A ULA 


A 2 de Maio de 2005 a Boeing Company e a Lockheed Martin Corporation anunciaram a intenção de formar uma empresa conjunta 
denominada United Launch Alliance (ULA) que juntava assim duas das mais experientes e bem sucedidas companhias que 
suportaram a presença americana no espaço por 50 anos. Em conjunto os lançadores Atlas (Lockheed Martin) e Delta (Boeing) 
transportaram mais de 850 cargas para a órbita terrestre e não só, desde satélite meteorológicos, de telecomunicações, veículos 
militares, satélites científicos e sondas interplanetárias que alargaram o nosso conhecimento do Universo. 


A ULA proporciona assim dois veículos capazes de proporcionar um acesso seguro, económico, fiável e eficiente ao espaço para as 
missões governamentais americanas, continuando assim uma tradição de apoio às iniciativas espaciais estratégicas norte-americanas 
com soluções de lançamento avançadas e robustas. 


A equipa da ULA engloba mais de 3800 funcionários que trabalham em locais espalhados pelos Estados Unidos. A sede da empresa 
está situada em Denver, Colorado, com a maior parte das actividades de engenharia e administrativas consolidadas nas instalações 
da Lockheed Martin Space Systems Company. As operações de integração e montagem estão localizadas nas instalações de fabrico e 
montagem da Boeing em Decatur, Alabama. As estruturas mecânicas do Atlas-V, fabrico da ogiva de protecção, do sistema de 
adaptação e montagem são levadas a cabo em Harlingen, Texas. 


As instalações de lançamento utilizadas pela ULA são o SLC-17 (Plataformas A e B), SLC-37 (foguetões Delta-2 e Delta-4, 
respectivamente) e o SLC-41 (Atlas) no Cabo Canaveral, e SLC-2W (Delta-2), SLC-6 (Delta-4) e o SLC-3E (Atlas-V) na Base 
Aérea de Vandenberg. 
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Breve história dos lançadores Atlas 


O míssil balístico Atlas teve a sua origem requisição feita pela Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) em Outubro de 1945, que 
conduziu ao desenvolvimento durante a década de 50 dos mísseis Atlas, Navaho, Snark, Matador e Mace. Em 10 de Janeiro de 1946 
foram submetidas duas propostas para a construção de mísseis com um alcance de 11.100 km, sendo uma das proposta a de um 
míssil alado e propulsionado a jacto e a outra proposta e de um míssil supersónico, de trajectória balística e propulsionado por 
foguetão. A proposta do míssil balístico incluía o aparecimento de novas tecnologias, tal como o desenho de uma estrutura de peso 
reduzido através do uso de tanques de combustível de parede única e incluídos numa única estrutura monocoque que seria mantida 
rígida através da pressão interna. A performance deste míssil era quase do tipo “single-stage-to-orbif” ao se dar a separação dos 
motores de ignição inicial durante a ascensão. 


A 19 de Abril de 1946 a Consolidated Vultee Aircraft Corporation (Convair) foi incumbida de construir e testar dez mísseis MX- 
774 Hiroc de forma a verificar e validar as propostas do novo míssil. Os testes do MX-7774 iniciaram-se em San Diego em 1947, mas 
em Junho desse ano a Convair, empresa que propusera as duas propostas iniciais à USAF era informada que havia perdido o 
concurso para o novo míssil, sendo os contratos atribuídos às empresas Northrop e Martin que deveriam desenvolver a tecnologia 
dos mísseis alados e subsónicos. 


Os cortes no orçamento para a defesa dos Estados Unidos forçaram a USAF a terminar o contrato com a Convair em Julho de 1947, 
e isto a apenas três meses da data prevista para o primeiro voo. Porém, os fundos ainda disponíveis permitiram a realização de três 
testes do MX-774 no White Sands Proving Ground entre Julho e Dezembro de 1947. Posteriormente, a Convair prosseguiu estudos 
auto-financiados do projecto. 


Porém, o início da Guerra da Coreia e o surgimento da Guerra Fria fizeram com que se desse um aumento nos fundos para a defesa e 
a Convair recebeu um novo contrato em Setembro de 1951 para desenvolver o MX-1593, por forma a iniciar o desenho de um míssil 
balístico incorporando as características já validadas pelo MX-774. Em 1953 a General Dynamics, uma nova divisão da Convair, 
apresenta à USAF um programa acelerado de desenvolvimento do novo míssil. O anúncio público do desenvolvimento do Atlas só 
surge a 16 de Dezembro de 1954. 


Nos primeiros anos da década de 50 um problema que atrasava o desenvolvimento da tecnologia era a baixa fiabilidade dos motores 
de combustível líquido. Este problema conduziu posteriormente ao conceito de «um estágio e meio» no qual todos os motores 
entram em ignição antes da decolagem e os motores principais são separados numa determinada fase do voo, sendo este mantido 
por motores de sustentação. Este método permitia a verificação do bom funcionamento de todos os motores antes do veículo deixar 
a plataforma de lançamento. 
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A ordem para o desenvolvimento 
em grande escala do Atlas surge 
em Janeiro de 1955, sendo 
designado WSIO7A-L (Weapons 
System 1IO7A-L). Na Convair o 
projecto era designado Modelo-7, 
curiosamente o mesmo número 
que, na União Soviética, Korolev 
dava ao seu míssil. Em Setembro 
de 1955 o projecto de 
desenvolvimento do Atlas recebe a 
classificação de prioridade 
nacional quando os relatórios dos 
serviços secretos indicam que a 
União Soviética está adiantada no 
desenvolvimento da tecnologia dos 
mísseis balísticos intercontinentais. 
O projecto torna-se num dos 
programas mais complexos de 
desenvolvimento, produção e teste 
jamais levados a cabo nos Estados 
Unidos e em certa parte 
comparável ao Projecto Manhatan. 


O primeiro teste do sistema de 
propulsão tem lugar a 21 Junho de 
1956 na Base Aérea de Edwards e 
resulta num fracasso. Um novo 
teste realizado no dia seguinte, no 
qual o motor teve uma ignição de 
4s, é coroado de sucesso. Os 
primeiros veículos de teste são 
terminados no final desse ano. O 
primeiro voo do Atlas-A (Atlas-A 
4A) tem lugar a 11 de Junho de 
1957 e o veículo é destruído 
devido a uma falha no sistema de 
abastecimento de combustível. Um 
segundo teste (Atlas-A 6A) tem 
lugar a 25 de Setembro de 1957 e o 
veículo é novamente destruído, 
desta vez aos três minutos de voo 
devido novamente a uma falha no 
sistema de abastecimento de 
combustível. O primeiro voo com 
sucesso do Atlas-A (Atlas-A 124) 
ocorre a 17 de Dezembro de 1957 
com o míssil a atingir o alvo 
localizado a 965 km. 


O primeiro míssil operacional, o 


Atlas-D, constituiu a base do lançador das cápsulas tripuladas do Programa Mercury. Utilizando os estágios superiores Agena e 
Centaur, o Atlas tornou-se no lançador médio por excelência dos Estados Unidos sendo utilizado para lançar veículos para a órbita 


geossincrona e sondas planetárias. 
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O quadro seguinte resume os veículos da família Atlas desenvolvidos desde os anos 50. 


Veículo Atlas Características 

MX-774 Estudo da Consolidated-Vultee para demonstrar a tecnologia que posteriormente seria utilizada no 
Atlas. 

Atlas-A Primeiro modelo de teste do míssil balístico Intercontinental Atlas (Atlas ICBM). 

Atlas-B Primeiro versão completa do Atlas ICBM, possuindo motores separáveis e um único motor de 
sustentação. 

Atlas-C Ultima versão de desenvolvimento do Atlas ICBM. Nunca esteve operacional nem tão pouco foi 
utilizado como lançador espacial. 

Atlas-D Primeira versão operacional do Atlas ICBM e posteriormente utilizado no Programa 
Mercury. 

Atlas-Vega Projecto que consistia num lançador Atlas equipado com um estágio superior de combustível 
armazenável. Foi planeado pela NASA como lançador para sondas planetárias e de estudo do espaço 
profundo antes da disponibilidade do Atlas-Centaur. O desenvolvimento do veículo já era adiantado 
quando a NASA se apercebeu que a USAF e a CIA já possuíam um lançador virtualmente idêntico 
em desenvolvimento, o Atlas-Hustler (posteriormente Atlas-Agena) que seria utilizado para as 
missões Corona de reconhecimento fotográfico. O Atlas-Vega acabou então por ser cancelado. 

Atlas-E Versão inicial totalmente operacional do Atlas ICBM. Sendo utilizado entre 1960 e 1966, era distinto 
do Atlas-F no seu sistema de orientação. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como 
lançadores espaciais durante mais de vinte anos. 

Atlas-F Ultima versão operacional do Atlas ICBM, sendo distinto do Atlas-E no seu sistema de orientação. 
Foi utilizado entre 1961 e 1966. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como lançadores 
espaciais durante mais de vinte anos. 

Atlas-Able Veículo Atlas equipado com um segundo estágio baseado no lançador Vanguard. 


Atlas LV-3A / Agena-A Inicialmente o Agena era designado como Hustler. O veículo era baseado no motor de propulsão 


nuclear 


Atlas LV-3A / Agena-B Utilização de um estágio superior Agena melhorado. 


Atlas LV-3B / Mercury Utilizado no Projecto Mercury. 





As diferentes versões do lançador Atlas ao longo da História: 1 — Atlas-B Score; 2 — 
Atlas-Able; 3 — Atlas LV-3 Mercury; 4 — Atlas LV-3 Agena; 5 — Atlas LV-3C Centaur; 6 


— Atlas SLV-3 Agena-B; 7 — Atlas SLV-3 Agena-D; 8 — Atlas-E OV-1; 9 — Atlas SLV- 
3A Agena-D; 10 — Atlas SLV-3D Centaur D-1A; 11 — Atlas-E; 12 — Atlas Agena-D. 
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A família Atlas-V 


A família de lançadores Atlas-V 
oferece diferentes versões do 
mesmo veículo que podem ser 
utilizadas para colocar em órbita 
todo o tipo de cargas. O Atlas-V foi 
desenvolvido de forma a satisfazer 
as necessidades da USAF ao abrigo 
do programa EELV (Evolved 
Expendable Lauch Vehicle) e da 
demanda internacional por parte da 
ILS (International Launch Services) 
para satisfazer os seus clientes 
comerciais e governamentais. 


Tendo como base o denominado 
CCB (Common Core Booster), o 
Atlas-V divide-se em duas versões: 
o Atlas-V 400 e o Atlas-V 500. 
Estas versões podem ser facilmente 
distinguidas pela utilização da ogiva 
normal utilizada em anteriores Atlas 
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e este será a versão 400. Por seu lado a versão 500 utiliza uma ogiva muito maior e com um diâmetro de 5,0 metros, sendo baseada 
na ogiva utilizada pelo lançador europeu Ariane-5. A versão Atlas-V 500 pode ainda incorporar até cinco propulsores laterais de 
combustível sólido, aumentado assim a sua capacidade de carga útil. 


Tanto a versão 400 como a versão 500 utilizam como 
segundo estágio uma versão alongada do estágio Centaur 
(CHN. O CIII pode ser utilizado com somente um motor 
(Single-Engine Centaur) ou então com dois motores 
(Dual- Engine Centaur). 


O Atlas-V pode ser lançado a partir do SLC-41 (Space 
Launch Complex-41) do Cape Canaveral Air Force 
Station ou então do SLC-3W (Space Launch Complex- 
3W) da Vandenberg Air Force Base. 
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De forma geral o Atlas-V é um lançador a dois estágios 
podendo ser auxiliado por um máximo de cinco 
propulsores sólidos acoplados ao primeiro estágio. Pode 
colocar 12.500 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km 
de altitude ou então 5000 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona. Durante o 
lançamento é capaz de desenvolver 875.000 kgf, tendo 
um peso de 546.700 kg. O seu comprimento total é de 
58,3 metros e o seu diâmetro base atinge os 5,4 metros. 
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O primeiro estágio do Atlas-V, o CCB, tem um 
comprimento de 32,5 metros e um diâmetro de 3,8 
metros, tendo um peso bruto de 306.914 kg e um peso 
sem combustível de 22.461 kg. No lançamento 
desenvolve uma força de 423.286 kgf, tendo um Tes de 
338 s e um les-nm de 311 s, o seu Tq é de 253 s. O CCB 
está equipado com um motor RD-180 de fabrico russo 
| que consome oxigénio líquido (LOX) e querosene. O 

E es ts AMA RD-180 tem duas câmaras de combustão, tendo um 

br] | E E É e r comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 3,0 metros, 
HA ALOE OS- | tendoum peso de 5.393 kg. No lançamento desenvolve 
dtlas WU Atlas WV tas W átias UV uma força de 423.050 kgf, tendo um Tes de 338 s e um 

AUTALIA +51 Eira E Pai Ies-nm de 311s, o seu Tq é de 150 s. 





O RD-180 é o único motor que tem a capacidade de aumentar e diminuir a sua potência durante o voo e que é utilizado em 
lançadores americanos (não tendo em conta o SSME utilizado nos vaivéns espaciais). Durante o primeiro voo do Atlas-3 (no qual o 
RD-180 também foi utilizado), o motor utilizou somente 74% do máximo de 423.286 kgf que pode desenvolver na fase inicial do 
lançamento e nos três minutos seguintes aumentou a potência até 92% do total, voltou a diminuir para 65% e a aumentar para 87%. 
Assim, a capacidade de aumentar e diminuir a potência do motor significa uma viagem mais suave tanto para o foguetão como para 
a carga que transporta, permitindo também uma utilização mais eficiente do combustível. O RD-150 foi certificado para a utilização 
no Atlas-V através de uma série intensiva de testes levados a cabo pela NPO Energomash, Khimky, e sob a direcção da Lockheed 
Martin. 


Podendo usar até cinco propulsores laterais de combustível sólido, pesando cada um 40.824 kg e tendo um comprimento de 17,7 
metros e um diâmetro de 1,6 metros. Desenvolvidos pela 4erojet, cada propulsor desenvolve no lançamento uma força de 130.000 
Igf, tendo um Tes de 275 s e um Tes-nm de 245 s e um Tq de 94 s. 


O segundo estágio do Atlas-V, Centaur V1, tem um comprimento de 12,7 metros e um diâmetro de 3,1 metros, tendo um peso bruto 
de 22825 kg e um peso sem combustível de 2.026 kg. Desenvolve uma força de 10.115 kgf, tendo um Tes de 451 s e um Tq de 894 s. 
O Centaur V1 está equipado com um motor RL-10A-4-2 fabricado pela Pratt & Whitney, consumindo LOX e LH2. O RL-104-4-2 
tem uma câmara de combustão, tendo um peso de 167 kg. No lançamento desenvolve uma força de 10.110 lgf, tendo um Tes de 451 
s e um Tq de 740 s. 


A designação que é dada a cada versão do lançador é composta por uma numeração em três dígitos. O primeiro dígito indica o 
diâmetro da ogiva utilizada pelo lançador (em metros). Assim, por exemplo quando temo um veículo Atlas-V/400, significa que 
estamos na presença de uma ogiva com 4 metros de diâmetro. O segundo dígito indica o número de propulsores sólidos utilizados no 
lançador e pode variar entre O (zero) e 5 (de salientar que a versão Atlas-V/400 não usa propulsores laterais de combustível sólido e 
por isso só veremos este número na versão Atlas-V/500). Finalmente, o terceiro dígito indica o número de motores presentes no 
estágio Centaur e que pode variar entre 1 ou 2 motores. 
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O complexo de lançamento Space Launch Complex-41 (SLC-41) 


A construção do SLC-41 foi iniciada em Abril de 1965 e terminada nesse mesmo ano. Foram necessários mais de 6,5 milhões de 
metros cúbicos de terra provenientes do Rio Banana, para se fazerem as fundações do complexo, composto por uma torre de serviço 
móvel MST (Mobile Service Tower) e por uma torre umbilical UT (Umbilical Tower) que faziam parte das instalações de 
lançamento dos foguetões Titan. A MST tinha uma altura de 80,7 metros e pesava mais de 2.268 t. Por seu lado a UT atingia os 53,3 
metros de altura e pesava 907,2 t. 


A USAF aceitou o complexo a 12 de Dezembro de 1965 e utilizou-o pela primeira vez no dia 21 de Dezembro de 1965 para lançar 
um foguetão Titan-IICº. Nos anos seguintes o complexo e a plataforma foram utilizados como ponto de partida para várias missões 
históricas como a Voyager-1, Voyager-2, Viking-l e a Mars Pathfinder. 


Em 1986 o complexo sofreu uma renovação para albergar o lançamento dos foguetões Titan-IV. O primeiro lançamento desta nova 
versão do Titan deu-se a 14 de Junho de 1989” e o último a 9 de Abril de 19996. 


9 Neste lançamento o foguetão Titan IC (3C-8) foi lançado às 1400:01UTC e colocou em órbita os satélites Transtage- 8 (01863 
1965-1084); OV2-3 (01863 1965-1084); LES-3 (01941 1965-108D); LES-4 (01870 1965-108B) e Oscar-4 (01902 1965-108C). O 
OV2-3 permaneceu ligado ao Transtage-s. 
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De forma a compreender a natureza do SLC-41 ajudará visualizando o tamanho do foguetão Titan-IV. Atingindo mais de 34 metros 
de altura, 10 metros de diâmetro, pesando mais de 861,8 t e gerando mais de 635 t de força no lançamento, o Titan-IV equipado com 
um estágio superior Centaur era capaz de colocar uma carga de 5,4 t numa órbita geossincrona. Cargas ainda mais pesadas poderiam 
ser colocadas em órbitas mais baixas ou em órbitas polares. 


A evolução da tecnologia levou a 
que o Titan-IV fosse considerado 
obsoleto, tendo a  USAF 
contratado a Lockheed Martin 
para desenvolver um novo 
sistema de lançamento que é 
agora o Atlas-V. Os engenheiros 
da Lockheed foram encarregues 
de desenvolver não só o novo 
lançador, mas também as 
instalações de lançamento do 
novo veículo. Assim, o SLC-41 
teve de sofrer uma transformação 
para albergar o seu novo vector 
de lançamento. A primeira fase 
da transformação do complexo 
passou pela remoção das velhas 
torres para que as novas torres 
pudessem ser construídas. A 
empresa Olshan Demolishing 
Management foi contratada par 
desmantelar e demolir o velho 
complexo. O plano inicial previa 
que as torres fossem desmontadas 
peça por peça, porém devido ao facto que o calendário dos trabalhos foi progressivamente atrasado devido às investigações 
relacionadas com acidentes com o Titan-IV, a Olshan optou por contratar a empresa Dykon, Inc., para demolir as torres utilizando 
explosivos. Nesta fase colocava-se o receio das explosões danificarem de qualquer de uma maneira ou de outra o Complexo de 
Lançamento 39 utilizado pelos vaivéns espaciais, pois estas estruturas localizam-se muito perto do SLC-41. 





Depois de serem asseguradas todas as medidas de segurança, a USAF deu luz verde para a demolição das torres que veio a acontecer 
a 14 de Outubro de 1999. Depois das torres serem abatidas, a Olshan iniciou um processo de reciclagem. Durou mais de oito 
semanas para cortar a torre em pedaços que pudessem ser manejáveis e posteriormente transportados para um edifício situado em 
Port Canaveral, onde foram recicladas. 


Actualmente o SLC-41 é um dos mais sofisticados existentes no planeta e representa a maior alteração na filosofia da indústria de 
foguetões dos Estados Unidos nos últimos anos. O SLC-41 foi transformado na primeira “clean pad” a ser utilizada pelos 
americanos. Este conceito passa por montar o foguetão num edifício de montagem em vez de se montar o lançador por estágios na 
própria plataforma de lançamento como se fazia desde os primórdios do programa espacial americano. Sendo montado no edifício de 
montagem, o lançador é posteriormente transportado para a plataforma de lançamento algumas horas antes da ignição. A “clean 
pad” significa também que a utilização de grandes torres de serviço na plataforma de lançamento deixam de ser necessárias. Da 
mesma forma, o espaço de tempo gasto na preparação dos lançadores fica mais reduzido e deixam de existir problemas relacionados 
com as convencionais plataformas de lançamento que podem atrasar o início de uma missão por vários meses. 


O centro nevrálgico do SLC-41 é o denominado Atlas-V Spaceflight Operations Center (ASOC), combinando num só lugar o que 
anteriormente estava espalhado por diversos locais. O edifício onde está localizado o ASOC era anteriormente utilizado para 
processar os propulsores laterais de combustível sólido utilizados pelo Titan-IV, sendo completamente reformulado e expandido pela 
Lockheed. Situado a 6,6 km da plataforma de lançamento, é neste edifício multiusos para onde o estágio Atlas-V e o estágio superior 
Centaur são transportados logo após a chagada ao Cabo Canaveral e vindos das oficinas em Denver, Colorado. Aí, os técnicos da 
Lockheed podem realizar vários testes nos estágios e depois armazená-los temporariamente até ser altura de serem transportados para 
o edifício de montagem para serem preparados para o lançamento. No interior do ASOC também está situado o centro de controlo de 
lançamento que alberga os técnicos oficiais da missão, as equipas de engenheiros da Lockheed, clientes e os técnicos que controlam 
a contagem decrescente. 


! Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-1 / 45D-1) foi lançado às 1318UTC e colocou em órbita o satélite militar DSP- 
F14 (20066 1989-0464). 


º Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-32 / 4B-27) foi lançado às 1701:00UTC e colocou em órbita o satélite militar 
USA-142 DSP-F19 (25669 1999-0174). 
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O centro de controlo possui doze consolas de controlo no primeiro andar destinadas à equipa que dirige o lançamento. Entre estas 
consolas encontra-se a posição do Director de Lançamento, do Assistente do Director do Lançamento, as posições de controlo e 
monitorização dos propolentes do Atlas e do Centaur, a posição do controlo de voo e de sistemas eléctricos do lançador, a posição de 
controlo do software no solo, a posição de controlo das instalações eléctricas, posição de controlo ambiental, de segurança e do 
monitor que controla os limites de emergência que podem ser atingidos. Ainda no primeiro andar do edifício existem duas salas, 
situadas à direita da equipa que controla o lançamento, onde está localizada a rede de informática do computador principal e uma 
estação de controlo operacional por satélite. 


No segundo andar do edifício existem três salas que albergam a equipa de engenheiros responsáveis pelo lançador, a equipa que 
controla a carga transportada e a equipa principal de directores do lançamento. É nesta sala que se toma a decisão final de lançar ou 
não lançar o Atlas-V. Ainda neste piso existem duas salas com lugares sentados e pontos de observação para engenheiros e clientes 
observarem o decorrer da contagem decrescente e do lançamento. 


A parede frontal da sala do centro de controlo está equipada com vários relógios, mostradores da contagem regressiva, emblemas e 
um ecrã de vídeo que mostra várias imagens da plataforma de lançamento recolhidas de diferentes ângulos, além de vários gráficos 
de diferentes dados. 


Sendo controlados a partir do ASOC, o Atlas-V é montado no interior do VIF (Vertical Integration Facility). Este edifício, que 
começou a ser construído em Janeiro de 1999, tem uma altura máxima de 90 metros e está localizado a 550 metros da plataforma de 
lançamento. No seu interior está situado um guindaste de 60 t com uma capacidade de levantar os diferentes segmentos do Atlas-V e 
colocá-los na plataforma móvel de lançamento. Após a verificação dos diferentes estágios no ASOC, estes são transportados na 
horizontal para o VIF. O CCB segue em primeiro lugar, seguido pela secção cilíndrica que compõe o inter-estágio e do estágio 
Centaur. A última peça deste lego é a secção “boat-tail”. As missões futuras serão também aqui colocados os propulsores laterais de 
combustível sólido. 


Após a montagem, o lançador passa por mais uma série de testes antes da carga a transportar ser entregue no VIF para montagem. O 
satélite é processado e abastecido do seu combustível de manobra num local separado do VIF e que tanto pode ser as instalações 
comerciais da Astrotech localizadas em Titusville, a 35 km de distância, ou então num edifício governamental caso se tratem de 
cargas militares ou da NASA. Após o processamento o satélite é colocado no interior de um contentor de segurança e protecção 
antes de deixar o e edifício de processamento e de iniciar a sua viagem até ao SLC-41. No SLC-41 é levantado até ao nível superior 
do estágio Centaur e colocado no seu topo. Segue-se um teste IST (Integration Systems Test) entre o foguetão lançador e a sua carga 
para confirmar uma boa ligação entre os dois e que ambos estão prontos para o lançamento. Segue-se o transporte até à plataforma 
de lançamento. 
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O VIF foi construído de forma a suportar ventos de furacão até uma velocidade de 225 km/h. Possui várias plataformas móveis que 
possibilitam o acesso às diferentes zonas do foguetão e está equipado com uma porta reforçada com uma largura de 12,5 metros e 
uma altura de 84 metros que se recolhe na vertical, permitindo o transporte dos vários estágios do Atlas-V para o interior do edifício 
e a posterior saída do lançador para a plataforma de lançamento. Na construção do VIF foram utilizados 200 camiões de cimento 
(que equivaleram a 1.376 m” de cimento) para a construção das suas fundações e 3.250 t de aço para a construção das suas paredes. 


Lançamento 


2011-010 


2011-014 


2011-019 


2011-040 


2011-070 


2012-009 
2012-019 


2012-033 


2012-046 


2012-048 


Data 


5-Mar-ll 


15-Abr-11 


7-Mai-l1 
5-Ago-11 
26-Nov-11 


24-Fev-11 
4-Mai-12 


20-Jun-12 


30-Ago-12 


13-Set-12 


Veículo 


501 


411 


401 


551 


541 


551 


531 


401 


401 


401 


Missão 


AV-026 


AV-027 


AV-022 


AV-029 


AV-028 


AV-030 


AV-031 


AV-023 


AV-032 


AV-033 


Local Lançamento Ro 

Lançamento 
Cabo Canaveral SLC-41 
Vandenberg AFB SLC-3E 
Cabo Canaveral SLC-41 
Cabo Canaveral SLC-41 
Cabo Canaveral SLC-41 
Cabo Canaveral SLC-41 
Cabo Canaveral SLC-41 
Cabo Canaveral SLC-41 
Cabo Canaveral SLC-41 
Vandenberg AFB SLC-3E 


Carga 


USA-226 'X-37B OTV-2 FLT-1' 
(37377 2011-0104) 
USA-229 *NRO L-34 'Odin' 
(37386 2011-0144) 
USA-229 deb 
(37391 2011-014B) 
USA-230 *SBIRS-GEO 1º 
(37481 2011-0194) 
Juno 
(37773 2011-0404) 
Mars Science Laboratory 
“Curiosity” 

(37936 2011-0704) 
MUOS-1 
(38093 2012-0094) 
USA-235 *AEHF-2” 
(38254 2012-0194) 
USA-236 *NROL-38 Drake” 
(38466 2012-0334) 
RBSP-A 
(38752 2012-0464) 
RBSP-B 
(38753 2012-046B) 
USA-238 *'NROL-36” 
(38758 2012-0484) 
USA-238 Deb 
(XXXXX 2012-0482) 
SMDC-ONE 2.2 (Baker) 
(38759 2012-048B) 
Aeneas 
(38760 2012-048€) 
CSSWE 
(38761 2012-048D) 
CXBN 
(38762 2012-048E) 
CP-5 
(38763 2012-048F) 
CINEMA- 
(38764 2012-0486) 
STARE A (Re) 
(38765 2012-048H) 
SMDC-ONE 2.1 (Able) 
(38766 2012-048J) 
AeroCube-4.5A 
(38767 2012-048K) 
AeroCube-4.5B 
(38768 2012-048L) 
AeroCube-4.5 
(38769 2012-048M) 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão Atlas-V. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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Outras cargas no voo AV-033 


Sendo as cargas principais a bordo do foguetão Atlas-V/401 (AV-033), os dois satélites NOSS-3 não foram os únicos passageiros a 
bordo. Colocados no denominado OUTSat (Operationally Unique Technique Satellite), onze pequenos cubesats foram também 
transportados. O OUTSat é um sistema de lançamento baseado no NPSCUI desenvolvido pela Escola de Pós-graduação Naval dos 
Estados Unidos, e contém oito sistemas P-POD que ejectaram os satélites. Estes eram cubesats baseados em cubos de 0,1 metros 
(1U), 0.1 x 0.1 x 0.2 metros (2U) e 0.1 x 0.1 x 0.3 metros (3U). 


| Os satélites SMDC-ONE 2.1 (Able) e SMDC-ONE 2.2 (Baker) fazem parte de um 
| programa para desenvolver uma pequena constelação experimental de satélites de 
comunicações. Os objectivos da missão dos satélites SMDC-ONE (Space Missile Defense 
Command - Operational Nanosatellite Effect) são a demonstração da capacidade para o 
rápido desenho e desenvolvimento de um veículo espacial militar de baixo custo; a 
recepção de pacotes de dados a partir de múltiplos sensores Unattended Ground Sensors 
(UGS), além de transmitir dados para estações no solo que se encontrem sobre a órbita 
dos satélites; proporcionar um meio de transmissão em tempo real de voz e dados de e 
para sistemas tácticos de rádio no terreno; demonstrar o período de operação do SMDC- 
ONE de 12 meses ou mais. Os satélites SMDC-ONE 2.1 (Able) e SMDC-ONE 2.2 
(Baker) são Cubesat 3U e cada um tinha uma massa de 4 kg no lançamento. 





Foram fabricados oito satélites SMDC-ONE, mas um destes foi ligeiramente modificado 

num projecto conjunto com o (Operationally Responsive Space Office). Este satélite, 
denominado ORSES (Operationally Responsive Space Enabler Satellite) é composto por uma plataforma SMDC-ONE adaptado 
com um SDR (Software Defined Radio) e um módulo de encriptação de Tipo 1. 


O satélite Aeneas foi criado num projecto entre a Universidade da Califórnia do Sul e o 
Centro de Pesquisa de Engenharia Espacial. O programa teve como objectivo 
modificar um modelo de satélite Cubesat 3U (Colony I) para debruçar uma pesquisa 
por parte do Departamento de Segurança Interna. O satélite tinha uma massa de 4 kg 
no lançamento e está equipado cm quatro painéis solares e baterias para o 
armazenamento de energia. 


O satélite transporta duas cargas a bordo. A carga primária tem como objectivo o 
seguimento de contentores de carga em todo o mundo com um transreceptor de 1 watt. 
Um actual sistema de detecção de contentores desenhado pela principal fornecedora 
1Control Inc. é capaz de identificar o contentor quando este se encontra a uma milha da 
costa, mas perde todo o contacto para a maioria da jornada no mar alto. Tanto para 
entidades governamentais como não governamentais, a capacidade de seguir os 
contentores em trânsito é muito valorizada. Este satélite utiliza uma antena fabricada 
para esta missão e alarga as capacidades de controlo de atitude e de geração de energia 
do modelo Colony I até às suas máximas intensidade. 





A carga secundária é um processador experimental da próxima geração, reforçado para resistir às radiações. No Aeneas, o 
processador será qualificado em órbita ao levar a cabo auto verificações de diagnóstico e posterior envio de resultados para o solo. 


O pequeno CSSWE (Colorado Student Space Weather Experiment) é um Cubesat 3U 
desenhado e desenvolvido por estudantes na Universidade do Colorado em Bouder. O 
objectivo desta missão é o de responder a questões fundamentais que abordam o 
relacionamento entre as explosões solares e as partículas energéticas. Estas questões 
incluem os mecanismos de aceleração e perda dos electrões na cintura de radiação 
exterior. Pretende-se medir os fluxos diferenciais dos electrões relativísticos com uma 
energia entre 0,5 e 2,9 MeV e protões entre os 10 e 40 MevV. 


No lançamento o satélite tinha uma massa de 4 kg. O seu corpo está coberto por 
células solares para o fornecimento de energia que é armazenada em baterias a bordo. 


Este projecto é um esforço colaborativo entre o Laboratório de Física Atmosférica e 
Espacial e o Departamento de Ciências de Engenharia Aeroespacial na Universidade 
do Colorado, que inclui a participação de estudantes, da faculdade e de engenheiros 
profissionais. 





Os objectivos científicos da missão do CSSWE são o estudo da forma como a 
localização, magnitude e frequência das explosões solares se relacionam com a ocorrência, duração e energia dos processos de 
emissão solares que atingem a Terra; e a forma como o espectro de energias dos electrões da cintura de radiações evolve e a forma 
como esta evolução se relaciona com o mecanismo de aceleração. 
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Para conseguir estes objectivos o CSSWE requer um mínimo de três meses de operações científicas tendo por base uma frequência 
esperada de explosões solares e tempestades geomagnéticas. O primeiro mês de operações é utilizado para a estabilização do sistema 


e verificações. 


O CXBN (Cosmic X-Ray Background) foi desenhado para levar a cabo 
observações do fundo de raios-x difusos. A sua estrutura tem por base um 
duplo Cubesat (Cubesat 2U) e a sua massa no lançamento era de 2,6 kg. O 
satélite está equipado com quatro paiméis solares para o fornecimento de 
energia que é armazenada em baterias internas. 


Os principais objectivos da missão do CXBN são aumentar a precisão da 
medição da radiação cósmica de fundo em raios-x entre os 30 e os 50 keV; 
elaborar modelos que expliquem a contribuição relativa das fontes cósmicas 
de raios-x para a radiação cósmica de fundo; produzir dados que irão permitir 
uma melhor visão da Física por detrás da radiação de raios-x difusa; 
proporcionar uma base para os detectores de raios gama tendo por base os 
CZT e as tecnologias de Cubesat; mapear todo o céu no espectro de raios-x. 





O projecto Cal Poly Picosatellite Project (PolySat) foi fundado em 1999 e envolve uma equipa 
multidisciplinar de estudantes que trabalham para desenhar, testar, lançar e operar satélites Cubesat. O 
satélite CP-5 tinha uma massa de 1 kg no lançamento e o seu corpo está coberto de células solares para 
o fornecimento de energia que é armazenada em baterias internas. 


O objectivo da missão do CP-5 é o estudo da utilização de um filme fino para a remoção orbital do 


satélite ao aumentar o seu atrito 
atmosférico. 


O nano satélite CINEMA (Cubesat 
for Ton, Neutral, Electron, Magnetic 
fields) é uma missão internacional 
entre instituições universitárias com o objectivo de proporcionar 
medições do tempo espacial, incluindo uma medição altamente 
sensível dos Átomos Energicamente Neutros (AEN), e a realização 
de filmes de alta cadência dos anéis de corrente de AEN em 
estéreo a partir de uma órbita terrestre baixa. 





Ao utilizar uma selecção de complementos de sensores, a missão 
1rá abrir caminho para as constelações magnetosféricas com muitos 
satélites a realizarem observações a partir de vários pontos. O 
projecto enfatiza o envolvimento dos estudantes sob orientação de 
engenheiros profissionais e cientistas. A implementação do 
projecto foi realizada utilizando uma combinação de heranças de 
voo anteriores e de inovação que balanceia o risco e a segurança. 





O CINEMA- é um Cubesat 3U e tinha ma massa de 4 kg no lançamento. O seu corpo está coberto com células solares para o 


fornecimento de energia que é armazenada em baterias internas. 


As universidades participantes no projecto são a Universidade da Califórnia em Berkeley e o Laboratório de Ciências Espaciais 
(Berkeley — Estados Unidos), o Colégio Imperial de Londres (Londres — Reino Unido), a Universidade Kyung Hee (Seul, Coreia do 


Sul) e o Centro de Investigação de Ames da NASA, Mountam View — Califórnia. 


O satélite é composto por uma plataforma de aviónicos que fornece energia, comunicações e um sistema de comando e tratamento 





de dados, além de dois instrumentos: o MAGIC (MAGnetometer from Imperial College), e o detector 
de partículas STEIN (SupraThermal Electrons lons & Neutrals). 


O satélite STARE A (Space-Based Telescopes for Actionable Refinement of Ephemeris), também 
designado Re, faz parte de um par de satélites (com o STARE B) equipados com instrumentos de 
observação óptica que pretendem demonstrar os principais elementos de um novo conceito para o 
seguimento de detritos orbitais. 


O satélite tem por base um Cubesat 3U e no lançamento a sua massa era de 4 kg. Está equipado com 
quatro painéis solares para o fornecimento de energia que é armazenada em baterias internas. 


O projecto STARE foi desenvolvido pelos Laboratórios Nacionais Lawrence Livermore e usam uma 
plataforma Colony II da Boeing através de um contrato com o National Reconnaissance Office (NRO). 


Os Cubesat Aerocube são nano satélites de 1 kg de massa desenvolvidos para pesquisa tecnológica 
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que são construídos pela Aerospace Corporation. O Aerocube-4 tem por objectivo obter dados do ambiente a bordo do veículo 
lançador e posteriormente demonstrar um dispositivo de remoção orbital. O Aerocube-4A e Aerocube-4B (também designados 
Aerocube-4.5) têm por objectivo a demonstração da implementação tecnológica de pequenos satélites de comunicações. Os satélites 
têm células solares para o fornecimento de energia que é armazenada em baterias no seu interior. 





Lançamento da missão NROL-36 


Tendo os detalhes específicos desta missão sido classificados, tal como na maioria das missões afectas ao NRO, a missão MROL-36 
sofreu alguns atrasos relativos ao seu plano original. O lançamento estava previsto para ter lugar às 0740UTC do dia 2 de Agosto de 
2012, porém um problema com o sistema de rastreamento que controla os lançamentos orbitais e de mísseis balísticos a partir da 
costa Oeste dos Estados Unidos, levou a um adiamento inicial do lançamento para o dia 3 de Agosto e depois para o dia seguinte. 
Porém, o problema acabaria por se prolongar mais do que o previsto e o lançamento era adiado para 14 de Agosto e depois para o 
dia 30. Mais tarde, a United Launch Alliance (ULA anunciava que havia requerido uma oportunidade para levar a cabo o lançamento 
a 6 de Setembro. Porém, esta data não estava disponível e a ULA decidiu adiar novamente o lançamento para o dia 13 de Setembro. 





Em todos os adiamentos não esteve em causa a preparação do foguetão lançador Atlas-V/401. Assim, a contagem decrescente para a 
missão decorreu sem qualquer problema e o lançamento acabaria por ter lugar às 21:39UTC do dia 13 de Setembro. 


As diferentes fases do voo foram mantidas secretas (e mesmo a transmissão dos eventos foi suspensa após a separação da carenagem 
de protecção). A ignição do motor do estágio Atlas teve lugar a T-2,7s com o motor RD-180 a atingir a potência máxima a T=0s. 
“Rosie”, a alcunha deste Atlas-5, abandona a plataforma de lançamento a T+1,1s e a queima do primeiro estágio tem uma duração de 
4 minutos e 3 segundos. Antes de se proceder ao fim da queima, o motor RD-180 diminui a sua potência para limitar os efeitos da 
aceleração. A separação entre o estágio Atlas e o estágio Centaur ocorre seis segundos após o final da queima do primeiro estágio 
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(estágio Atlas). O motor RLIO do estágio Centaur entra em ignição dez segundos mais tarde. A separação da carenagem de 
protecção tem lugar cerca de 15 segundos após o início da queima do estágio Centaur. Nesta altura terminou a cobertura informativa 
dos eventos do lançamento. 


Assumindo duas queimas do estágio Centaur típicas nestes tipos de missões, a primeira teria uma duração de 14 minutos e 27 
segundos. Terminada esta queima, o Centaur entrava uma longa fase de voo não propulsionado com uma duração de cerca de 60 
minutos antes de iniciar a sua segunda queima. Este teria uma duração de cerca de sessenta segundos e teria como objectivo atingir a 
órbita de separação dos satélites NOSS. Os satélites separavam-se dois minutos após o final desta segunda queima. 


Após a separação, os dois satélites permanecem acoplados e executam uma manobra para evitar uma possível colisão com o estágio 
Centaur. 


Usualmente, e após a separação da sua carga, o estágio Centaur executa uma manobra para diminuir a sua altitude orbital e 
eventualmente reentrar na atmosfera terrestre ou então executar uma série de passos para expelir o propolente residual nos seus 
tanques, evitando assim uma possível destruição. 


No entanto na missão AV-033 o estágio Centaur tinha mais uma tarefa para realizar, isto é, a separação dos Cubesats. Para tal, o 
estágio terá realizado mais duas queimas antes da separação dos pequenos satélites que ocorreram entre as 044UTC e as 0105UTC 
do dia 14 de Setembro. Após a separação dos Cubesats, o estágio Centaur terá permanecido em órbita terrestre não realizando 
qualquer manobra de remoção orbital. 
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Rússia lança satélite meteorológico europeu 


O programa Meteorological Operational satellite (MetOp) é uma iniciativa europeia para fornecer serviços de dados meteorológicos 
para monitorizar o clima e melhorar as previsões sobre o estado do tempo. O programa fo1 estabelecido em conjunto pela ESA e pela 
European Organisation for the Exploitation of Meteorological Satellites (Fumetsat), formando o segmento espacial do sistema 
Eumetsat's Polar System (EPS). 


O programa meteorológico MetOp 


O programa MetOp representa também a contribuição europeia para uma associação internacional com a National Oceanic and 
Átmospheric Administration (NOAA) dos Estados Unidos que durante os últimos 40 anos tem fornecido dados meteorológicos a 
partir da órbita polar, e de forma gratuita, para os utilizadores mundiais. 


Lançado em Outubro de 2006, o MetOp-A, o primeiro de uma série de três satélites, substituru um dos dois serviços de satélite 
operados pelo NOAA e tornou-se no primeiro satélite polar europeu dedicado à meteorologia operacional. Uma vez em órbita 
operacional, as responsabilidades pelos serviços meteorológicos têm sido partilhadas entre os Estados Unidos e a Europa. 


Os satélites MetOp são desenhados em conjunto com o sistema de satélites NOAA, voando em órbitas complementares. A órbita 
polar do MetOp é sincronizada com o Sol, de forma que o traçado na sua órbita na superficie terrestre é sempre o mesmo na 
respectiva hora local, neste caso a meio da manhã. A NOAA continua a operar o seu serviço de satélite a meio da tarde como parte 
do sistema Polar Orbit Enviromental Satellites (POES). 


Dos instrumentos transportados pelos MetOp, cinco 
são Instrumentos europeus de nova geração, enquanto 
que os restantes possuem uma herança bem provada 
e foram fornecidos pelo NOAA e pela agência 
espacial francesa CNES. 


Os satélites em órbita polar orbitam a baixa altitude — 
tipicamente a 800 km em comparação com os 36.000 
km para os satélites geossíncronos — e podem 
observar a Terra com mais detalhe. Este sistema de 
observação global fornece dados meteorológicos 
valiosos a partir da órbita polar para os utilizadores 
135 minutos após terem sido obtidos, com os 
utilizadores regionais a serem capazes de receberem 
os dados em tempo real. 


Com um conjunto de instrumentos sofisticados, os 
satélites MetOp podem fornecer dados de detalhe e 
resolução sem precedentes num variado conjunto de 
diferentes variáveis tais como temperatura e 
humidade, velocidade dos ventos na superficie oceânica e concentrações dos gases que danificam a camada de ozono — 
proporcionando assim um grande avanço nas previsões meteorológicas a nível mundial e nas capacidades de monitorização do 
clima. 





Adicionalmente, estes novos satélites fornecem imagens das superfícies terrestres e oceânicas bem como transportam equipamentos 
de busca e socorro para auxiliar as embarcações e aeronaves em apuros. Um sistema de retransmissão de dados encontra-se também 
a bordo, fazendo a ligação a bóias e outros dispositivos de recolha de dados. 


O satélite MetOp-B, o segundo satélite da série lançado a 17 de Setembro de 2012, irá operar em conjunto com o MetOp-A, 
aumentando ainda mais o valor dos dados. O terceiro e último satélite, MetOp-C, será lançado em 2016. 


Lançando um novo satélite a cada cinco ou seis anos, garante a continuidade da entrega de dados de alta qualidade para as previsões 
meteorológicas de médio ou longo alcance e a monitorização climática até pelos menos o ano 2020. 


Porque necessitamos do MetOp? 


O clima «governa» muitos aspectos da forma como vivemos. Tendo uma influência na saúde pública e no nosso bem-estar geral, as 
condições meteorológicas têm um impacto directo em numerosos sectores da economia tais como agricultura, comércio, industria, 
transportes e turismo. Por exemplo, imaginemos como os nevões podem bloquear os sistemas de transporte, a forma como uma onde 
de calor aumenta a demanda de água ou como um evento extremo tal como um furacão pode trazer a devastação geral. 


Os benefícios económicos e sociais das previsões meteorológicas precisas são enormes; permitem-nos ter tempo para preparar e 
tomar decisões, quer seja realizar uma colheita antes das chuvas, arranjar as estradas para prevenir acidentes, desviar o tráfego aéreo 
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para evitar condições adversas ou simplesmente planear as actividades do dia-a-dia. No extremo, ao conhecer que estão a caminho 
más condições atmosféricas pode ser o suficiente para salvar vidas humanas e propriedade. 


De facto, o clima extremo coloca um dos grandes 
desafios da actualidade pois os danos causados pelos 
desastres naturais relacionados com o mau tempo estão 
a tornar-se significativos. Como o aparente aumento na 
incidência de eventos meteorológicos severos parece 
estar ligado às alterações climáticas, é crucial que 
continuemos a compreender o sistema terrestre e os 
seus processos, permitindo-nos fazer uma melhor 
previsão dos efeitos que um clima alterado nos possa 
trazer. 


Os satélites têm contribuído enormemente para as 
enormes melhorias na precisão das previsões 
meteorológicas ao longo dos últimos 40 anos. Estas 
observações têm sido feitas por uma série de satélites 
geoestacionários, incluindo a contribuição europeia 
proporcionada pela Meteosat e agora pela MSG, e por 
satélites em órbita polar, 


Os satélites de órbita polar orbitam a uma altitude mais 
baixa. Os Estados Unidos têm proporcionado serviços 
de satélites em órbita polar durante mais de 40 anos. 
Para contribuir para esta área, a Europa entrou numa cooperação com os Estados Unidos. A contribuição europeia através do 
Eumetsat Polar System (EPS) está a fornecer mais observações precisas para melhorar as previsões meteorológicas e do clima. O 
campo da meteorologia por satélite entrou numa nova era em 2006 com o lançamento do MetOp-A, que foi o primeiro de uma série 
de três satélites em órbita polar que formam o segmento espacial do EPS. 





Factos sobre o MetOp 


A tabela seguinte mostra algumas características gerais dos satélites MetOp. 
Diniensdas 6,2 x 3,4 x 3,4 metros (na carenagem de protecção) 
17,6 x 6,5 x 5,2 metros (em órbita) 
Órbita Sincronizada com o Sol 
09.30 hora local solar (Cruzamento equatorial, nodo descendente) 


98,7º em relação ao Equador 
Período orbital 





A série MetOp, desenvolvida por um consórcio de companhias europeias dirigidas pela EADS Astrium — França, é construída tendo 
por base a herança ganha a partir de uma série de satélites europeus, incluindo os satélites franceses SPOT e os satélites ERS e 
Envisat da ESA. 


O satélite consiste em dois módulos: o Módulo de Carga e o Módulo de Serviço, além de um grande painel solar. O Módulo de 
Carga acomoda todos os instrumentos e todo o equipamento de suporte associado. Inclui versões avançadas do grandemente 
utilizado dispersómetro e instrumentos de monitorização do ozono que voaram no satélite ERS-2. O Módulo de Serviço, que serve 
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de interface com o lançador, fornece as principais funções de suporte do satélite, tais como comando e controlo, comunicações com 
o solo, energia e controlo orbital, e propulsão. 








Os satélites MetOp transportam uma série de 
instrumentos fornecidos pela NOAA e pelo 
CNES, e uma nova geração de instrumentos 
europeus que fornecem capacidades de detecção 
precisas tanto para os meteorologistas como para 
os climatologistas. Estes novos instrumentos 
fornecem perfis verticais de alta precisão das 
temperaturas atmosféricas e da humidade bem 
como medições da velocidade dos ventos e sua 
direcção sobre os oceanos. Os gases 
atmosféricos, e de forma notável o ozono, são 
também medidos. 


Juntamente com os instrumentos, o satélite tem 
uma massa de cerca de 4.100 kg e mede 17,6 m x 
6,6 m x 5,2 m em órbita, fazendo destes satélites 
os segundos maiores veículos europeus de 
observação da Terra depois do Envisat. 


O módulo de carga 


O módulo de carga fornece a principal estrutura 
de suporte tanto para os instrumentos como para 
os sistemas de suporte de carga. Os sensores dos 
instrumentos e as antenas estão montados em 
painéis externos, enquanto que a maior parte das 
unidades electrónicas estão acomodadas no 
interior do módulo de carga. 


A acomodação do grande conjunto de 
instrumentos é um fio condutor significativo para 


a configuração geral do módulo de carga. Este módulo também alberga todos os sistemas aviónicos necessários para a regulação e 
distribuição da energia, comando e controlo, e tratamento dos dados científicos. 


O módulo de carga é a principal estrutura de suporte para o complemento de 
instrumentos e das várias características móveis. O desenho interno do módulo 
permite um funcionamento optimizado dos instrumentos. 


O módulo de carga integrado fornece: 


Suporte estrutural — o módulo de carga tem uma estrutura em forma de 
«caixa» com um cilindro central como a principal direcção estrutural para o 
módulo de serviço. Alberga os instrumentos e os sistemas de suporte a 
esses instrumentos. Os sensores dos instrumentos e as antenas estão 
montados em painéis externos, enquanto que a maior parte das unidades 
electrônicas estão acomodadas no interior do módulo de carga. 


Controlo térmico — o controlo térmico mantém todos os sistemas 
electrónicos e instrumentos numa temperatura operacional pré-definida. 


Aquisição de dados de medição, tratamento e armazenamento — 
aquisição de dados científicos, formatação, encriptação e armazenamento. 
Uma unidade especial é implementada para adaptar as interfaces da NOAA 
aos standards europeus para os instrumentos americanos. 





Energia eléctrica — cada unidade ou instrumento é alimentada através de o - es = = 
um cabo protegido fornecido por unidades específicas do módulo de carga. a | us 


E = 





.— 
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Controlo e comando para os elementos do módulo de carga — um sistema de controlo dedicado, baseado no European 
On-Board Data Handling Standard (OBDH), é utilizado para esta função no módulo de carga. O Computador do Módulo 
de Carga recebe comandos do Módulo de Serviço e faz de interface com as unidades European instruments Instrument 
Control Units (ICUs) e com a unidade Microwave Humidity Sounder Protocol Conversion Unit (MPU), bem como com 
uma unidade específica do Módulo de Carga para os instrumentos americanos. 
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e Transmissão dos dados de medição para o solo — envolve a transmissão para o solo dos dados Consultative Committee 
for Space Data Systems (CCSDS) em pacotes através das ligações High Resolution Picture Transmission (HRPT), Low 
Resolution Picture Transmission (LRPT) e banda X. 


(E) 





Esquema interno do Módulo de Carga. Imagem: ESA. 


Algumas considerações sobre o desenho do módulo de carga 


A configuração externa do módulo de carga depende dos campos de visão e das performances dos instrumentos, sensores, radiadores 
e antenas, bem como do volume disponível por debaixo das carenagens de protecção dos foguetões lançadores. 


A configuração interna dependeu dos seguintes princípios: 
e Provisão de uma área de radiação suficiente para a dissipação do calor das unidades internas (controlo térmico passivo); 


e Agrupagem modular dos subsistemas do módulo de serviço ou das unidades funcionais e unidades de instrumentos para 
permitir a pré-integração e teste em painéis singulares; 


e Propagação mínima das falhas a outros instrumentos / subsistemas no caso de não ocorrer a abertura da antena (isto é, só as 
unidades do Advanced Scatterometer (ASCAT) acomodadas nos painéis “tapados” pelas antenas do ASCAT); 


e Comprimento óptimo para cabos sensíveis a perdas tais como as conexões das antenas de recepção; 
e Condução óptima em conjugação com uma flexibilidade da montagem modular. 
Elementos móveis 
O módulo de carga acomoda vários elementos móveis: 


e O painel solar, que está fixo no lado zénite do módulo de carga somente durante o lançamento. A sua abertura é controlada 
somente pelo módulo de serviço. 


e A antena do Atmospheric Sounder (GRAS) GAVA baseada no GPS é aberta por um mecanismo de mola que é libertado 
sob controlo do módulo de serviço. 


e As montagens anterior e posterior da antena ASCAT, que são libertadas por dispositivos pirotécnicos do módulo de serviço 
e colocadas em posição com um motor controlado a partir do módulo de carga. 


e As Low Resolution Picture Transmission (LRPT) e a Combined Receive Antenna (uplink) (CRA), semelhantes às antenas 
ASCAT, são ambas libertadas pelo módulo de serviço e subsequentemente colocadas em posição por um motor sob 
controlo do módulo de carga. 
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Sumário do Módulo de Carga e seus instrumentos. Imagem: ESA. 
O módulo de serviço 


O módulo de serviço serve de interface com o foguetão lançador. Fornece 
as seguintes funções de serviço: 


e Controlo de atitude e órbita, incluindo propulsão; 
e Geração de energia eléctrica; 
e Distribuição de comandos; 


e Geração de telemetria, processamento de telecomandos e várias 
funções de aplicação. 





O módulo de serviço (em cima) e seus diversos componentes (ao 
lado). Imagens: ESA. 


Instrumentação a bordo do MetOp 





Os satélites MetOp transportam um conjunto de sete instrumentos 

fornecidos pela NOAA e pelo CNES, juntamente com uma nova geração de cinco instrumentos europeus que proporcionam 
melhores capacidades de sensoreamento para os meteorologistas e climatologistas. Vários instrumentos medem aspectos similares da 
atmosfera, nomeadamente a temperatura e humidade, mas usam uma variedade de técnicas de medição para adquirir os seus dados. 
Esta aproximação é crucial para previsões numéricas do estado do tempo, as quais não só requerem observações de alta qualidade 
mas também necessitam grandes quantidades de dados a partir de diferentes fontes para serem utilizados nos modelos. 


Com o seu sofisticado conjunto de instrumentos e diversas técnicas de medição, os satélites MetOp podem fornecer conjuntos de 
dados importantíssimos que são utilizados para fazer avançar o campo da meteorologia, que leva à melhoria das precisões das 
previsões meteorológicas e à melhoria da nossa compreensão das alterações climáticas. 
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Os instrumentos europeus transportados a bordo são Infrared Atmospheric Sounding Interferometer (IASI), Microwave Humidity 
Sounder (MHS), Global Navigation Satellite System Receiver for Atmospheric Sounding (GRAS), Advanced Scatterometer 
(ASCAT) e Global Ozone Monitoring Experiment-2 (GOME-2). Por seu lado, os instrumentos fornecidos pela NOAA e pelo CNES 
são o Advanced Microwave Sounding Units (AMSU-AI e AMSU-A2), High-resolution Infrared Radiation Sounder (HIRS/4) e 
Advanced Very High Resolution Radiometer (AVHRR/3) — sendo estes instrumentos meteorológicos — Advanced Data Collection 
System (A-DCS) — sendo este um instrumentos de recolha de dados — Space Environment Monitor (SEM-2) — sendo este um 
instrumento de monitorização do tempo espacial — Search And Rescue Processor (SARP-3) e Search And Rescue Repeater (SARR) 
— sendo estes instrumentos de busca e salvamento. 


O Infrared Atmospheric Sounding Interferometer (IAST) é um dos 
mais avançados instrumentos a bordo servindo para a medição da 
radiação infravermelha emitida a partir da superficie terrestre, para 
criar dados de precisão e resolução sem precedentes relativos aos 
perfis de humidade e temperatura atmosféricas na troposfera e na 
baixa estratosfera, bem como para obter dados sobre os 
componentes químicos que desempenham um papel chave na 
monitorização do clima, alterações globais e química atmosférica. 
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O Microwave Humidity Sounder (MHS) obtém medições a várias 
altitudes relacionadas com a humidade atmosférica, incluindo 
chuva, neve, granizo, e mistura de chuva e neve, além da 
temperatura ao medir a radiação de microondas emitida a partir 
da superficie terrestre. 
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O Global Navigation Satellite System Receiver for Atmospheric 
Sounding (GRAS) é um receptor Global Positioning Satellite 
(GPS) que opera como um instrumento de sensoreamento 
atmosférico, fornecendo um mínimo de 5.000 perfis 
atmosféricos por dia através de um processo de ocultação de 
rádio GPS. O GRAS irá fornecer medidas atmosféricas da 
temperatura e da humidade da atmosfera terrestre. 


GAVA antenna 


Global Receiver for Almospheric Sounding 





O Advanced Scatterometer (ASCAT) é um instrumento 
melhorado baseado em instrumentos semelhantes que voaram a 
bordo dos satélites ERS-1 e ERS-2 da ESA, tendo por objectivo a 
medição a velocidade do vento e sua direcção sobre os oceanos. 
As suas seis antenas permitem uma cobertura simultânea de duas 
faixas em cada lado da projecção da trajectória do satélite, 
fornecendo o dobro da informação em relação aos instrumentos 
anteriores. O ASCAT também contribui para actividades em 
áreas tão diversas como a monitorização dos gelos na superficie, 
humidade do solo, propriedades da neve e descongelamento dos 
solos. 
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O Global Ozone Monitoring Experiment-? (GOME-2) é um 
espectrómetro que capta luz solar reflectida na atmosfera 
terrestre ou então realiza uma observação directa do Sol, 
posteriormente decompondo-a nos seus componentes espectrais. 
Os espectros registados são utilizados para derivar uma figura 
detalhada do conteúdo atmosférico e perfis de ozono, dióxido de 
nitrogénio, vapor de água, oxigénio, óxido de bromo e outros 
gases. 


DE = 


Advanced Very High Resolution Radiometer. 
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Os instrumentos Advanced Microwave Sounding Units (AMSU- 
Al e AMSU-A2) medem a radiância no espectro microondas. Os 
dados destes instrumentos são utilizados em conjunção com o 
instrumento HIRS para calcular a temperatura atmosférica global 
e perfis de humidade da superficie terrestre à estratosfera 
superior. Os dados são também utilizados para proporcionar 
medições de precipitação e à superficie incluindo o coberto de 


neve, concentração do gelo no mar e humidade no solo. 


O instrumento High-resolution Infrared Radiation Sounder 
(HIRS/4) é um dispositivo de medição radiométrica de 20 canais 
para medir a radiância no espectro infravermelho. Os dados do 
HIRS/4 são utilizados em conjunto com os dados provenientes 
dos instrumentos AMSU para calcular o perfil vertical de 
temperatura e pressão atmosférica desde a superficie até cerca de 
40 km de altitude. Os dados do HIRS/4 são também utilizados 
para determinar as temperaturas da superficie dos oceanos, níveis 
totais do ozono atmosférico, água precipitável, altura das nuvens, 
e coberto e radiância da superficie. 


High Resolution Infrared Sounder 
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O Advanced Very High Resolution Radiometer (AVHRR/3) 
fornece imagens diurnas e nocturnas do solo, águas e nuvens, e 
medições da temperatura da superficie do mar, gelo, neve e 
coberto de vegetação ao observar a superfície em seis bandas 
espectrais entre os 0,58 um e os 12,5 um. 
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: | ESA ME Collection System (A-DCS), 

: E ' fornecido pelo CNES, 

4 | proporciona uma colecta de dados 
in-situ a nível global e serviços de 
localização Doppler com o 
objectivo básico de estudar e 
proteger o ambiente terrestre. O 
A-DCS, também designado 
Argos, é uma versão avançada do 
sistema presentemente operado 
em conjunto pela NOAA e pelo 
CNES. 
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O instrumento de monitorização do tempo espacial Space 
Environment Monitor (SEM-2) foi fornecido pela NOAA e trata-se 
de um espectrómetro que fornece medições para determinar a 
intensidade das cinturas de radiação da Terra e o fluxo de 
partículas carregadas à altitude na qual o satélite orbita. O SEM-2 
também fornece dados para melhorar o conhecimento dos 
fenómenos terrestres desencadeados pelo Sol e avisos sobre 
ocorrências do vento solar que podem impedir as comunicações a 
longa distância, as operações a elevada altitude, provocar danos 
aos sistemas de controlo dos satélites e aos seus painéis solares, ou 
causar alterações no atrito e no torque magnético nos satélites. 


Space Environmental! Monitor 
- Medium Energy Proton 
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O Search And Rescue Processor (SARP-3), fornecido pelo 
CNES, recebe e processa sinais de emergência enviados a 
partir de aviões e navios em apuros e determina o nome, 
frequência e hora do sinal. Estes dados pré-processados são 
então enviados para o instrumento SARR para transmissão 
imediata para os terminais Search and Rescue Satellite 


SLA antenna (SARSAT) no solo. 


isa Ts Ea RA O sistema Search And Rescue Repeater (SARR), fornecido 
je Transmit antenna SARR SARP pe, | 
add pelo Departamento de Defesa Canadiano, recebe e transmite 
us | para o solo os sinais de emergência recebidos de aviões e 
navios em apuros e fornece uma capacidade de transmissão 
para os dados recebidos do instrumento SARP-3. O SARR recebe sinais de balizas em três frequências separadas, traduz esses sinais 
e retransmite-os para terminais LUT (Local User Terminals) no solo. Estes terminais processam os sinais, determinam a localização 
das balizas e enviam a informação para um centro de missão de salvamento e socorro. 
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As operações do MetOp 


Os satélites MetOp são monitorizados e controlados a partir da estação do EUMETSAT Polar System (EPS) Command and Data 
Acquisition (CDA) localizada na Ilha de Spitsbergen em Svalbard, Noruega. Esta posição numa latitude tão a Norte (78º) beneficia 
da proximidade das projecções das trajectórias orbitais nos pólos e garante a visibilidade e comando por parte do CDA para as 
órbitas dos satélites, isto é não existem «órbitas cegas». Os perfis de visibilidade permitem períodos de contacto variando entre 4 e 
12 minutos com um período típico melhor do que 10 minutos. 


Uma ligação em banda S de comando e controlo é utilizada para a ligação de telecomando do MetOp e para o envio para o solo da 
telemetria de manutenção. Os comandos podem ser directamente enviados e executados durante períodos de visibilidade ou então 
enviados e guardados a bordo para posterior execução (os denominados comandos temporizados) durante os períodos de bão 
visibilidade (tipicamente com uma duração de 90 minutos). 


O centro de controlo de missão (MCC) do EPS localizado em Darmstadt, Alemanha, opera o sistema de planeamento da missão 
(MPS) que é baseado na operação de instrumentos por pedido dos utilizadores. O MCC utiliza o MPS para determinar os comandos 
do satélite e da carga que serão enviados pelo CDA executados a bordo dos satélites durante o período orbital. 


Os satélites têm capacidades de programação a bordo para 36 horas e os comandos temporizados são rotinamente armazenados em 
listas de espera a bordo para cobrirem o controlo de todas as operações do satélite em voo durante este período. Consequentemente, 
o satélite é totalmente capaz de operações autónomas durante 36 horas como uma medida de contingência em caso de não haver 
qualquer intervenção a partir do solo. 


Tratamento de dados da carga e transmissão 


Os dados científicos obtidos a partir do conjunto de instrumentos são enviados para os aviônicos de processamento na forma de 
pacotes de dados, segundo os sistemas standard Committee for Space Data Systems (CCSDS). Os fluxos de dados dos instrumentos 
cobrem um leque variado de 1,5 Mbps para o instrumento IASI, até 160 bps para o instrumento SEM. Estes são combinados a bordo 
com pacotes adicionais para facilitar a exploração dos dados: 


e Dados de posição e tempo recebidos do receptor GNSS para a funcionalidade GPS do instrumento GRAS 
e Uma cópia da telemetria de manutenção do satélite 


e Uma mensagem administrativa em texto que é enviada pelo solo e armazenada a bordo, proporcionando uma instalação 
para a retransmissão de informação para utilizadores remotos 


Todas estas correntes de dados são combinadas e enviadas em três canais que são alimentadas a um gravador de estado sólido (SSR) 
e aos sistemas de transmissão directa High Rate Picture Transmission (HRPT) e Low Rate Picture Transmission (LRPT). O SSR 
tem uma capacidade de armazenamento de um minimo de 24 GB, o que corresponde a um pouco mais de uma órbita de dados. 


Transmissão de dados científicos 
A transmissão dos dados científicos para o solo é assegurada por três ligações: 


e Uma ligação em banda X para a estação CDA em 
Svalbard para descarga dos dados globais do SSR e 
para retransmissão através de ligações de transmissão 
terrestre para a estação central do EPS em Darmstadt. 


e As ligações HRPT e LRPT que fornecem 
transmissões de dados contínuos para o solo em VHF 
e banda L para utilizadores locais. 


A encriptação a bordo dos dados do HRPT e do LRPT impede 
o acesso por parte de utilizadores não autorizados. As chaves 
de encriptação são geradas pelo EPS Key Management Centre 
e distribuídas através de ligações terrestres seguras para os 
utilizadores locais registados. 


O serviço do HRPT opera com uma ligação de microondas em 
banda L e transmite o conteúdo total de dados tal como está 
gravado a bordo dos satélites a 3,5 Mbps. O serviço é muito 
similar ao serviço existente por parte dos satélites NOAA e 
Polar Operational Environmental Satellites (POES), 
permitindo às organizações meteorológicas regionais a recepção de todos os dados relevantes na sua área e em tempo real. Por seu 
lado, o serviço LRPT em VHF fornece um subconjunto dos dados HRPT. É comparável ao serviço análogo de transmissão 
Automated Picture Transmission (APT) nos satélites POES. O APT tem, como objectivo principal, um acesso barato a imagens de 
baixa resolução do instrumento AVHRR por parte dos utilizadores locais, sendo muito popular na América. Os satélites MetOp 





Em Órbita — Vol.12 — N.º 129 / Outubro de 2012 57 


aumentam o serviço com um iInovativo esquema de compressão a bordo que permite a transmissão por parte do LRPT dos dados do 
AVHRR operando na sua máxima capacidade de resolução espacial e radiométrica em vez de fornecer imagens de baixa resolução. 


Descrição dos dados Domínio de frequência Fluxo de dados útil 
TT&C uplink Banda S 2053.4 MHz | 2000 bps em NRZ/PSK/PM 
TT&C downlink Banda S 2230 MHz 4096 bps em SP-L/PSK/PM 


Global Data Stream downlink | Bnada X 7750-7900 MHz 70 Mbps em QPSK 
LRPT downlink VHF 137.1 MHz 72 kbps em QPSK 
HRPT downlink Banda L 1701.3 MHz 3.5 Mbps em QPSK 


Entrega local de dados 





Juntamente com os dados em tempo quase real que são enviados para as instalações meteorológicas em todo o mundo, os satélites 
MetOp também fornecem um serviço para os utilizadores locais. Quando os satélites passam sobre um determinado utilizador, com 
as ferramentas correctas é possível receber dados sobre as condições terrestres e atmosféricas locais. O equipamento necessário para 
receber os dados é muito pequeno, o que o torna um serviço muito útil para pequenas estações em área remotas em todo o mundo ou 
mesmo no mar. Este serviço é também muito útil para as universidades ou outras instituições académicas. 


O foguetão 14414 Soyuz-2 


O foguetão 14414 Soyuz-2 representa a mais recente evolução do épico míssil balístico Intercontinental R-7 desenvolvido por 
Sergei Korolev nos anos 50 do século passado. O novo lançador apresenta motores melhorados, modernos sistemas aviônicos 
digitais e uma reduzida participação de componentes de fabrico não russo. 


O lançador é também conhecido pela designação Soyuz-ST e foi especialmente desenhado para uma utilização comercial 
aumentando a sua performance geral apesar de o desenho básico do veículo permanecer o mesmo. As alterações foram realizadas ao 
nível de uma melhoria da performance dos motores do primeiro e do segundo estágio com novos Injectores e alteração da mistura 
dos propolentes; aumento na performance do terceiro estágio; introdução de um novo sistema de controlo permitindo uma alteração 
do plano orbital já durante o voo”; introdução de um novo sistema de telemetria digital para a monitorização do lançador e a 
introdução de uma nova ogiva de protecção de carga com um diâmetro de 3,6 metros. 


O foguetão 14414 Soyuz-2 pode ser equipado com um quarto estágio, nomeadamente o estágio Fregat, utilizando as carenagens de 
protecção do tipo ST e SF. 


Este lançador é capaz de colocar uma carga de 7.800 kg numa órbita terrestre a 240 km de altitude com uma inclinação de 51,80º. 
No lançamento desenvolve uma força de 4.144.700 kN. A sua massa total é de 310.000 kg, o seu diâmetro no estágio principal é de 
2,95 metros e o seu comprimento total é de 43,40 metros. 


O primeiro estágio do 14414 Soyuz-2 é composto pelos quatro propulsores laterais (Blok B, V, G e D) com uma massa bruta de 
44.400 kg, tendo uma massa de 3.810 kg sem combustível. Cada propulsor tem um motor RD-107A (14D22) que desenvolve uma 
força de 1.021.097 kN (vácuo), com um les 310 s e um Tq de 120 s. Têm um comprimento de 19,60 metros, um diâmetro de 2,69 
metros e consomem LOX e querosene. 


O segundo estágio (Blok-A) tem um comprimento de 27,80 metros, um diâmetro de 2,95 metros, um peso bruto de 105400 kg e um 
peso sem combustível de 6.975 kg. Está equipado com um motor RD-1084A que no lançamento desenvolve 999.601 kgf (vácuo), 
com um Tes de 311 s e um Tq de 286 s. Consome LOX e querosene. 


? Todas as versões anteriores dos lançadores derivados do R-7 eram lançadas com uma trajectória fixa na qual a mesa da plataforma 
de lançamento rodava, sendo colocada no azimute de voo pretendido. 
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Lançamento 


2010-058 


2011-009 


2011-018 


2011-033 


2011-055 


2011-060 


2011-076 


2011-F04 


2011-080 


2012-049 


Data 


2-Nov-10 


26-Fev-11 


4-Mai-ll 


13-Jul-11 


2-Out-11 


20-Out-11 


17-Dez-11 


23-Dez-11 


28-Dez-11 


17-Set-12 


Hora 
UTC 


00:58:39 


03:07:00 


17:41:33 


2:27:04 


00:15:14 


10:34:26 


02:03:48 


12:08:10 


17:09:01 


16:28:40 


Versão 
1A/Fregat 
1B/Fregat 


1A/Fregat 


1A/Fregat 


1B/Fregat 


ST-B/Fregat 


ST-A/Fregat 


1B/Fregat 


1A/Fregat 


1A/Fregat 


N.º Série 


167/1022 


77024208/1035 


230/1028 


F015000-008/1024/ST23 


7x0xx209/1045 


6B15000-001/1030/VS01 


B15000-002/1021/VS02 


7x00xx 164/1042 


B15000-007/1027 


J115000-012/1037 


Local 
Lançamento 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 


Baikonur 
LC31 PU-6 


GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 


CSG Kourou 
ELS 


CSG Kourou 
ELS 


GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 


Baikonur 
LC31 PU-6 


Baikonur 
LC31 PU-6 


Carga 


Meridian-3 
(37212 2010-0584) 
Cosmos 2471 
(37372 2011-0094) 
Meridian-4 
(37398 2011-0184) 
Globalstar-M082 
(37739 2011-0334) 
Globalstar-M088 
(37740 2011-033B) 
Globalstar-M091 
(37741 2011-033C) 
Globalstar-M085 
(37742 2011-033D) 
Globalstar-M081 
(37743 2011-033E) 
Globalstar-M089 
(37744 2011-033F) 
Cosmos 2474 
(37829 2011-055A) 
Galileo IOV-1 PFM “Thijis” 
(37846 2011-060X) 
Galileo IOV-1 FM2 “Natalia” 
(37847 2011-060X) 
ELISA-W11 
(38007 2011-0764) 
ELISA-E24 
(38008 2011-076B) 
ELISA-W23 
(38009 2011-076C) 
ELISA-E12 
(38010 2011-076D) 
SSOT Fasat-Charlie 
(28011 2011-076) 
Pléiades-1 
(38012 2011-076F) 


140112 Meridian-15JI 


Globalstar-M084 
(38040 2011-0804) 
Globalstar-M080 
(38041 2011-080B) 
Globalstar-M082 
(38042 2011-080C) 
Globalstar-M092 
(38043 2011-080D) 
Globalstar-M090 
(38044 2011-080E) 
Globalstar-M086 
(38045 2011-080F) 
MetOp-B 
(38771 2012-0494) 


O terceiro estágio (Blok-I) tem um comprimento de 6,74 
metros, um diâmetro de 2,66 metros, um peso bruto de 25.200 
kg e um peso sem combustível de 2.355 kg. Está equipado com 
um motor RD-0110 que no lançamento desenvolve 294.000 
kgf (vácuo), com um Tes de 359 s e um Tq de 300 s. Consome 
LOX e querosene. 


Do RMS [ HM 
295,04 
Impulso específico (9) 


Pressão na câmara de combustão (MPa) 
Niassa (kg) 





As modificações introduzidas no novo lançador foram sendo testadas em duas versões do mesmo veículo o 14414-1A Soyuz-2-1A e 
o 14A14-1B Soyuz-2-1B. Este último veículo é um lançador a três estágios no qual o motor RD-0124 é já empregado no último 
estágio. 
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Com dimensões semelhantes ao motor RD-0110 utilizado nas versões anteriores dos lançadores Soyuz, o motor RD-0124 apresenta 
como principal diferença a introdução de um sistema de ciclo fechado no qual o gás do oxidante que é utilizado para propulsionar as 
bombas do motor é então direccionado para a câmara de combustão onde é queimado com restante propolente em vez de ser 
descartado. Esta melhoria no motor aumenta a performance do sistema e, como consequência, aumenta a capacidade de carga do 
lançador em 950 kg. Um propolente especial de ignição é utilizado para activar a combustão do motor e são utilizados dispositivos 
pirotécnicos para controlar o funcionamento do motor. Cada uma das quatro câmaras de combustão pode ser movimentada ao longo 
de eixos para manobrar o veículo. 


Em 1996 tiveram início os testes do motor RD-0124 e foram finalizados em Fevereiro de 2004 nas instalações da Khimavtomatika 
em Voronezh. Nesta altura previa-se que a produção em série do novo motor teria início em 2005. A 27 de Dezembro de 2005 teve 
lugar outro teste do motor, abrindo caminho para os ensaios em grupo de todo o terceiro estágio do lançador 14414-B Soyuz-2-1B 
nas instalações da NIIKhimMash em Sergiev Posad. 


















































No início de 2005 a Arianespace anunciava que a primeira missão de teste do foguetão 14414-1B Soyuz-2-1B teria lugar desde o 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur para colocar em órbita o satélite astronômico CoROoT. Este lançamento dependeria dos resultados de 
novos ensaios do motor RD-0124 que tiveram lugar em Março e Abril de 2006. Um último teste teve lugar a 20 de Outubro de 2006 
e o satélite CoROT acabaria por ser lançado a 21 de Dezembro desse ano!º. 


O estágio Fregat foi qualificado para voo no ano 2000 e representa um estágio superior flexível e autônomo que foi desenhado para 
operar como um veículo orbital. O Fregat prolonga as capacidades dos estágios inferiores dos foguetões Soyuz para proporcionar um 
acesso total a um variado leque de órbitas. Para fornecer ao Fregat uma fiabilidade inicial elevada e acelerar o seu processo de 
desenvolvimento, vários subsistemas já utilizados em voo e outros componentes de outros veículos e lançadores foram incorporados 
neste estágio superior. 


O estágio consiste em seis tanques esféricos (quatro tanques de propolentes e dois tanques de sistemas aviônicos) colocados em 
círculo, com longarinas atravessando ao longo dos tanques para fornecer apoio estrutural. O estágio é independente dos estágios 
inferiores do lançador, possuindo o seu próprio sistema de orientação, navegação, controlo, detecção e telemetria. 


O O satélite CoROoT (29678 2006-0634) foi colocado em órbita ás 1423:38,292UTC do dia 27 de Dezembro de 2006 desde a 
Plataforma de Lançamento PU-6 do Complexo de Lançamento LC36 (17P32-6) do Cosmódromo GIK-5 Baikonur por um foguetão 
14414 Soyuz-2.1b/Fregat (001/1013). 
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O Fregat utiliza um motor S9.98M que consome propolentes hipergólicos (UDMH e NTO) e pode ser reactivado até 20 vezes em 
voo, permitindo assim levar a cabo perfis de missões complexas. Pode fornecer uma estabilização nos três eixos espaciais à carga a 
colocar em órbita ou colocá-la nua situação de estabilização por rotação. 














O Fregat pode ser utilizado como estágio superior dos foguetões 
11A511U Soyuz-U, 11A511U-FG Soyuz-FG, 14414-14 Soyuz-2-1A, 
14414-1B Soyuz-2-1B e 11K77 Zenit-3F 


Lançando o MetOp-B 


O foguetão 14A14-1A Soyuz-2-1A/Fregat (JI15000-012) que seria 
utilizado para o lançamento do satélite MetOp-B chegava ao 
Cosmódromo de Baikonur a 4 de Março de 2012. Por seu lado, o satélite 
MetOp-B e o seu equipamento associado chegavam ao cosmódromo a 6 
de Março. O transporte foi feito desde Toulouse por três aviões Antonov 
An-124-100, com um doa aviões a transportar doze contentores de 
equipamento necessário para preparar o satélite para o lançamento, o 
segundo avião transportou o satélite MetOp-B juntamente com seis 
contentores e o terceiro avião transportou o painel solar juntamente com 
dez contentores de equipamento. No cosmódromo, os contentores foram 
depois transportados desde o aeródromo para as instalações de 
processamento via caminho-de-ferro. As más condições atmosféricas 
causaram dificuldades aos três aviões, tendo o avião que transportou o 
satélite MetOp-B ficado retido em Moscovo durante três dias. 


E ih TT = RR ER. 
E - LEA um 


E = 
E em 


Chegado ao cosmódromo de Baikonur, o satélite MetOp-B foi submetido 
a uma série de verificações para atestar o seu estado após o voo desde 
França. De seguida foram iniciados diversos testes (funcionais, eléctricos, 
etc.) de preparação para o lançamento. Entretanto, o estágio Fregat-M 
(1037) chegava a Baikonur a 2 de Abril. 
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A 27 de Abril a agência espacial europeia anunciava que o lançamento do satélite MetOp-B, então previsto para 23 de Maio, seria 
adiado devido à necessidade de se garantir a disponibilidade das zonas de impacto para os estágios do foguetão lançador. Este 
problema surge de forma cíclica devido a desentendimentos entre as autoridades do Cazaquistão e da Rússia, e acabaria por ser 
resolvido com a autorização para o lançamento a ser dada a 15 de Junho (permitindo-se também o lançamento de outras missões tais 
como o Konopus-V, Resurs-P e Meteor-M). O lançamento era então agendado para o dia 19 de Setembro. 


A 20 de Agosto era anunciado que o satélite MetOp-B havia já sido preparado para ser abastecido na sala alta do denominado 
Hazardous Processing Facility (HPF) das instalações da Starsem em Baikonur. Anteriormente, o satélite havia sido submetido a 
validações funcionais do seu painel solar e procedeu-se à integração das suas baterias eléctricas. De forma paralela também se 
procedeu ao abastecimento do estágio Fregat-M nas instalações de montagem e integração MIK-40. Nesta altura o lançamento havia 
sido antecipado para 17 de Setembro. 








Após se realizarem os respectivos abastecimentos, o satélite MetOp-B foi acoplado ao estágio superior Fregat-M e o conjunto foi 
posteriormente colocado no interior da carenagem de protecção do foguetão lançador. A 13 de Setembro teve lugar a reunião da 
Comissão Governamental que autorizou o transporte do lançador para a Plataforma de Lançamento PU-6 do Complexo de 
Lançamento LC31. O lançador seria transportado para o complexo de lançamento às primeiras horas do dia 14 de Setembro. 
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O lançamento do foguetão 14414-1A Soyuz-2-1A/Fregat-M (J115000-012/1037) com o satélite meteorológico europeu MetOp-B 
acabaria por ter lugar às 1628:39.955UTC do dia 17 de Setembro. Pelas 1628:48UTC o lançador iniciava a manobra que o colocaria 
na trajectória desejável para o sucesso da missão. Tal como previsto, a queima do primeiro estágio decorreu sem problemas e às 
1630:32UTC os motores eram colocados a média potência em preparação da separação entre o primeiro e o segundo estágio que 
ocorria seis segundos depois, com os motores do segundo estágio a entrarem em ignição. 


A queima do segundo estágio terminava às 1632:27UTC, separando-se do estágio Blok-I dois segundos depois. Às 1632:30UTC 
ocorria a separação da secção posterior que faz a ligação entre o segundo estágio e o Blok-I, enquanto que a carenagem de protecção 
se separava às 1632:31UTC. 


O final da queima do terceiro estágio (Blok-J) 
ocorria às 1637:25UTC e às 1637:29UTC 
dava-se a separação do módulo orbital (Fregat- 
M juntamente com o satélite MetOp-B). Agora 
em órbita terrestre o estágio Fregat-M realiza 
duas queimas do seu próprio sistema de 
propulsão. A primeira queima leva o conjunto 
para uma órbita de transferência na qual, e no 
final da primeira queima, o controlo de atitude 
do estágio coloca-o numa direcção pré- 
determinada em relação ao Sol para assim 
manter as condições térmicas ideais para o 
satélite nesta fase não propulsionada que teve 
uma duração de cerca de 45 minutos. Uma 
segunda queima coloca então o conjunto numa 
órbita sincronizada com o Sol. Após proceder à 
estabilização física do conjunto por parte do 
estágio superior, o MetOp-B separava-se do 
estágio Fregat-M às 1736:40UTC. 
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Novos satélites de navegação da China 


Um novo impulso foi dado pela China ao seu sistema de navegação por satélite ao realizar o primeiro lançamento duplo de satélites 
Compass num só foguetão a 29 de Abril de 2012. Este ano a China espera colocar em órbita quatro satélites Compass-M (ou 
Compass-MEO), servindo este lançamento para orbitar os satélites Compass-M3 e Compass-M4, enquanto que os satélites 
Compass-M2 e Compass-MS5 serão colocados em órbita em Junho. 


Beidou-2 / Compass 


O sistema Beidou-2 / Compass é o componente em órbita de um sistema de navegação e de posicionamento global independente por 
parte da China. Originalmente, o sistema seria desenvolvido ao se lançar uma constelação de satélites em vários estágios entre 2000 
e 2010, desenvolvendo-se no mesmo período os sistemas de aplicações necessários. Este desenvolvimento resultaria numa indústria 
chinesa de navegação e posicionamento global. 


O desenvolvimento do sistema Beidou foi iniciado em 1983 com uma proposta por parte de Chen Fangyun para desenvolver um 
sistema regional de navegação utilizando dois satélites geostacionários, o Twinsat. Este conceito foi testado em 1989 utilizando dois 
satélites de comunicações DFH-2/24A. Este teste mostrou que a precisão do sistema Twinsat seria comparável ao sistema GPS norte- 
americano. Em 1993, o programa Beidou foi oficialmente iniciado. Os satélites Beidou utilizam o modelo DFH-3 e têm uma 
performance básica similar. Em 2000 dava-se o lançamento dos satélites experimentais da série e a constelação final iria consistir em 
quatro satélites em órbitas geossíncronas, sendo dois operacionais e dois suplentes. 


O sistema de dois satélites era baseado numa determinação interactiva da altitude do utilizador. Cada um dos satélites emitia sinais 
de forma contínua para todas as zonas da Terra que lhe eram visíveis. A estação do utilizador faria a recepção dos sinais e 
transmitia-os de volta para o satélite. Por seu lado, o satélite enviava o sinal recebido para o centro de controlo do sistema. Os 
computadores no centro de controlo do sistema determinavam então a distância entre o utilizador e o satélite a partir do tempo que o 
sinal fora originalmente emitido, referenciado com o tempo de emissão, e a altura em que o sinal do utilizador havia chegado ao 
centro de controlo. 


O centro de controlo combinava a estimativa inicial da altitude do utilizador (e por consequência a distância ao centro da Terra), a 
partir da última referência de altitude do utilizador ou utilizando uma estimativa arbitrária tal como o nível do mar, com as distâncias 
a partir destes dois satélites para obter três estimativas de distâncias para a posição do utilizador. Isto determinava a primeira 
estimativa da latitude e da longitude do utilizador. Um mapa da região do utilizador (possivelmente armazenado de forma digital) 
era então utilizado para se fazer uma estimativa melhorada da altitude do utilizador, que podia então ser associada ao cálculo da 
latitude e longitude para se fazer uma melhor estimativa desses valores. 


Satélite 'Desig. Int. NORAD ata Hora UTC Veículo Lançador 10çH] 
Lançamento Lançamento 


Beidou-lA 2000-0694 26599 30-Out-00 16:02:00 CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ3A-5)  Xichang, LC2 


Beidou-IB 2000-0824 26643 20-Dez-00 16:20:00 CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ34A-6)  Xichang, LC2 
Beidou-1C 2003-0214 27813 24-Mai-03 08:34:00 CZ-3A Chang Zheng-3A (Y7) Xichang, LC2 
Beidou-ID 2007-0034 30323 02-Fev-07 16:28:00 CZ-3A Chang Zheng-3A (Y12?) Xichang, LC2 





Apesar do sistema ser capaz de conseguir precisões semelhantes à do sistema GPS (exceptuando em terrenos muito inclinados), 
tinha sérios problemas operacionais. O utilizador tinha de emitir um sinal de forma a obter uma localização e por seu lado, o centro 
de controlo fornecia um único alvo que poderia desactivar o sistema. Porém, era uma forma de obter, com somente dois satélites, um 
sistema militar de navegação próprio, independente e de grande precisão que poderia funcionar num período de guerra. Por 
comparação, os sistemas Navstar, GLONASS ou Galileo, requerem o lançamento de dezenas de satélites. 


O Departamento de Defesa dos Estados Unidos estimou que o sistema Beidou tinha uma precisão de 20 metros em território chinês e 
nas áreas em redor. Foi também referido que o sistema Beidou possuía uma capacidade de comunicações activa, permitindo aos 
líderes nacionais o envio em segurança de ordens e receber confirmações e relatórios. 
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Porém, uma companhia privada, a BDStar Navigation, foi fundada para desenvolver o segmento de solo do sistema Beidou e para 
comercializar os receptores para os operadores comerciais. A companhia surgiu como um consórcio com a Canada Novatel em 
Outubro de 2000 para desenvolver e comercializar os receptores GPS. Um ano mais tarde foi finalizado um projecto para o Sistema 
de Serviço de Informações Beidou-l, que proporcionava a base 
para aplicações abertas do sistema de navegação Beidou. Um 
comité industrial conjunto aprovou o plano final em Janeiro de 
2003. 


O financiamento por parte do Ministério da Ciência e Tecnologia 
da China levou ao início dos trabalhos no Serviço Integrado de 
Aplicações de Informação de Satélite Beidou como parte do Plano 
de Desenvolvimento Nacional Chinês 863. O sistema passou nos 
testes de aceitação em Dezembro de 2005, levando a potenciais 
aplicações dos receptores Beidou para os navios de pesca oceânica 
chmeses. Em Junho de 2006 foi iniciado o projecto de 
demonstração comercial para um Serviço de Informação de 
Transacções e de Produção Segura de Pesca Oceânica. 


ME 


No entanto, os projectos mais lucrativos da BDStar ainda 
utilizavam os sinais GPS da Navstar para aplicações tais como a 
gestão de portos de contentores. Dado as restrições operacionais do 
sistema Beidou geostacionário, foi sem surpresa que a China 
anunciou uma constelação suplementar colocada em órbitas médias 
em 2006. O sistema operacional Beidou-2 era então definido como 
uma constelação de 35 satélites dois quais cinco operavam em 
órbita geossíncrona e trinta em órbitas médias (a 21.000 km de altitude e período orbital de 12 horas). Os satélites nas órbitas médias 
utilizaram o mesmo princípio de navegação que os sistemas Navstar, GLONASS e Galileo, com relógios internos de alta precisão e 
um sistema orbital de informação a enviar a posição precisa do satélite para os receptores passivos dos utilizadores. A combinação 
de sinais de múltiplos satélites permite ao utilizador o cálculo da sua posição na Terra com alta precisão. 


COMPASS-M 





A designação COMPASS aplica-se aos satélites Beidou-2 sendo estes diferenciados entre os satélites em órbita geossincrona 
(COMPASS-G), em órbitas geossincronas inclinadas (COMPASS-IGSO) e em órbitas médias (COMPASS-M). 


Os satélites irão transmitir sinais nas frequências 1195,14 — 1219,14 MHz, 1256,52 — 1280,52 MHz, 1559,05 — 1563,15 MHz e 
1587,69 — 1591,79 MHz. É interessante referir que alguns dos sinais se sobrepõem aos sinais da rede Galileu e do código GPS. 
Segundo Dan Levin em "Chinese Square Off With Europe in Space" (The New York Times, 23 de Março de 2009), "segundo a 
política da ITU (International Telecommunications Union), o primeiro país a utilizar uma frequência específica tem prioridade 
sobre a mesma, e os fornecedores de serviços a transmitir na mesma frequência devem garantir que as suas transmissões não 
interferem com o sinal autorizado previamente." 


Local 
Lançamento 
Xichang, LC2 
Xichang, LC2 
Xichang, LC2 
Xichang, LC2 
Xichang, LC3 
Xichang, LC2 
Xichang, LC3 
Xichang, LC3 
Xichang, LC3 
Xichang, LC3 


Hora 
UTC 
20:11:00 
16:16:03 
16:12:04 
15:53:04 
21:30:04 
16:26:04 
20:20:04 
20:47:05 
21:44:28 
21:07:04 


Data 
Lançamento 
13-Abr-07 
14-Abr-09 
16-Jan-10 
02-Jun-10 
31-Jul-10 
31-Out-10 
17-Dez-10 
10-Abr-11 
26-Jul-11 
01-Dez-11 


NORAD 


31115 
34779 
36287 
36590 
36828 
37210 
37256 
37384 
37763 
37948 


Satélite Veículo Lançador 


CZ-3A Chang Zheng-3A (Y13) 
CZ-3€C Chang Zheng-3C (Y3) 
CZ-3€C Chang Zheng-3C (Y2) 
CZ-3€C Chang Zheng-3C (Y4) 
CZ-3A Chang Zheng-3A (Y16) 
CZ-3€C Chang Zheng-3C (Y5) 
CZ-3A Chang Zheng-3A (Y18) 
CZ-3A Chang Zheng-3A (Y19) 
CZ-3A Chang Zheng-3A (Y17) 
CZ-3A Chang Zhenh-3A (Y23) 


Desig. Int. 


2007-0114 
2009-0184 
2010-0014 
2010-024A 
2010-0364 
2010-057A 
2010-0684 
2011-0134 
2011-0384 
2011-0734 


Compass-M1 
Compass-G2 
Compass-G1 
Compass-G3 
Compass-IGS01 
Compass-G4 
Compass-IGS02 
Compass-I6GS03 
Compass-IGS0O4 
Compass-IGSOS 


Compass-G5 
Compass-M3 
Compass-M4 
Compass-M5 
Compass-M6 


2012-0084 
2012-0184 
2012-018B 
2012-0504 
2012-050B 


38091 
38250 
38251 
38774 
28775 
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24-Fev-12 
29-Abr-12 


18-Set-12 


16:12:04 
10:50:04 


CZ-3€C Chang Zheng-3C (Y6) 


Xichang, LC2 


CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y14) Xichang, LC2 


19:10:04 CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y15) Xichang, LC2 





O Sistema de Satélites de Navegação Compass (SSNC) é o sistema de navegação por satélite de segunda geração da China capaz de 
proporcionar um sinal contínuo de geoposicionamento tridimensional global, além de medição de velocidade. O sistema será 
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inicialmente utilizado para fornecer serviços de posicionamento de alta precisão para os utilizadores na China e nas regiões vizinhas, 
cobrindo uma área de cerca de 120 graus de latitude no Hemisfério Norte. O objectivo a longo termo é o de desenvolver uma rede 
de navegação por satélite similar ao GPS norte-americano e ao GLONASS russo. 


Dois níveis de serviço são fornecidos pelo sistema Beidou. O serviço público para utilização civil é grátis para os utilizadores 
chineses e tem uma precisão de 10 metros no posicionamento do utilizador, proporcionando sinais de sincronização de tempo com 
uma precisão de 50 ns e medição de velocidade com uma precisão de 0,2 m/s. O serviço militar é mais preciso, fornecendo 
informação de estado e uma capacidade de comunicação militar. 


Dependendo do tipo de órbita para a qual serão lançados, os satélites são baseados em diferentes modelos. Os satélites colocados em 
órbitas médias (Compass-M) são baseados no modelo DFH-3 e têm uma massa de 2.160 kg, sendo 1.100 kg a massa correspondente 
ao propolente e 249 kg a massa correspondente à carga do sistema de navegação. As suas dimensões são de 2,20mx1,72mx2,00m. 
Os satélites em órbitas geossíncronas inclinadas (Compass-IGSO) têm uma massa de 2.300 kg, sendo 247 kg correspondentes à 
carga de georreferenciação e sendo baseados no modelo DFH-3. Os satélites que são colocados em órbitas geossincronas (Compass- 
G) são baseados no modelo DFH-3A e têm uma massa de 3.050 kg, sendo 350 kg referentes à sua carga de georreferenciação (as 
suas dimensões são (2,20mx1,72mx2,40m.). Os satélites são estabilizados nos seus três eixos espaciais e o seu tempo de vida útil é 
de 8 anos. Os satélites Beidou são desenvolvidos pelo Instituto de Pesquisa de Tecnologia Espacial do Grupo de Ciência e 
Tecnologia Espacial da China. 


Em Janeiro de 2009 a China anunciava que o seu sistema 
independente de posicionamento e navegação deverá estar 
completo em 2015 com um total de trinta satélites, dez dos quais 
deveriam ser lançados entre 2009 e 2010. No entanto estes 
planos tiveram de ser alterados devido a problemas técnicos 
registados no satélite Compass-G2 bem como devido ao 
problemas com o foguetão lançador CZ-3B Chang Zheng-3B que 
a 31 de Agosto de 2009 registava um problema a quando do 
lançamento do satélite de comunicações indonésio Palapa-D. De 
salientar que existem inúmeros sistemas comuns entre o CZ-3B e 
o CZ-3C Chang Zheng-3C. 


O primeiro satélite do sistema foi lançado a 30 de Outubro de 
2000. O Beidou-1A foi colocado em órbita por um foguetão CZ- 
3A Chang Zheng-3A a partir do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de Satélites Xichang. O satélite foi 
colocado numa órbita inicial de transferência para a órbita geossíncrona com um apogeu a 41.889 km, perigeu a 195 km e inclinação 
orbital de 25,0º, antes de ficar colocado na sua órbita definitiva a 6 de Novembro, ficando estacionado a 140º longitude Este. 





O Beidou-1B era lançado a 20 de Dezembro de 2000 por um foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A a partir do Complexo de 
Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de Satélites Xichang. O satélite foi colocado numa órbita inicial de transferência para a 
órbita geossíncrona com um apogeu a 41.870 km, perigeu a 190 km e inclinação orbital de 25,0º. O lançamento deste satélite 
completou o sistema protótipo de dois satélites que deveria fornecer a informação de posicionamento para os serviços de transporte 
de caminho-de-ferro, auto-estradas e de navegação marítima. O satélite foi posteriormente posicionado na órbita geossincrona a 80º 
longitude Este. 


O primeiro satélite suplente, o Beidou-1C, foi lançado a 24 de 
Maio de 2003 por um foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A a partir 
do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de 
Satélites Xichang. O Beidou-lC foi colocado na órbita 
geossincrona a 110º longitude Este. A 2 de Fevereiro de 2007 era 
lançado o Beidou-1D por um foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A a 
partir do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de 
Lançamento de Satélites Xichang. Este satélite não atingiu a órbita 
geossíncrona até Abril do mesmo ano devido a problemas na 
abertura dos seus paméis solares. Fontes militares norte- 
americanas referiram também a existência de uma nuvem de 
detritos na altura em que o satélite deveria operar o seu motor de 
impulso para o apogeu. 


Eventualmente o desenvolvimento do sistema de navegação da 
China terá passado no final por três fases, sendo a primeira um ae O ao —e Ni 
sistema regional experimental para servir o território chinês e que é representado Belos satélites Beidou-l (serviço por satélite de 
determinação por rádio), a segunda fase constituída por um sistema de serviço de navegação regional passivo que cobre a região da 
Ásia e Pacífico composto por 14 satélites e que estará operacional em 2012, e uma terceira fase constituída por um sistema de 
serviço de navegação global passivo com uma melhoria regional e que será constituído por 35 satélites em 2020. 
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O lançador CZ-3B Chang Zheng-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B representa uma evolução em relação ao lançador orbital CZ-3A Chang Zheng-3A, sendo um 
dos veículos mais potentes disponíveis pela China. E um lançador a três estágios auxiliados por quatro propulsores laterais de 
combustível hipergólico, possuindo uma grande capacidade de carga para a órbita de transferência para a órbita geossincrona 
utilizando para tal tanques de propolente mais largos e uma maior ogiva. 


A Academia Chinesa de Tecnologia de Veículos Lançadores (CALT) iniciou o desenho do CZ-3A Chang Zheng-3A em meados dos 
anos 80. O CZ-3A é um veículo lançador a três estágios com uma capacidade de 2.600 kg para a órbita de transferência para a órbita 
geossíncrona. O seu terceiro estágio utiliza propolentes criogénicos, isto é hidrogénio e oxigénio líquido. A capacidade do CZ-3B 
para a órbita de transferência para a órbita geossíncrona atinge os 5.100 kg ao utilizar quatro propulsores laterais e um segundo 
estágio mais alongado. O CZ-3B proporciona quatro tipos de carenagens de protecção e quatro tipos distintos de interfaces de carga 
que proporcionam assim aos utilizadores mais flexibilidade. As principais características do CZ-3B estão assinaladas na seguinte 
tabela. 


Propulsores Primeiro estágio Segundo estágio Terceiro estágio 


Estágio k 
laterais L-180 L-35 H-18 


Massa no lançamento (kg) 426.000 


Massa do Propolente (kg) 37.746 (x4) 171.775 49.605 18.193 
Massa do estágio (kg) 41.000 (x4) 179.000 55.000 21.000 


DaFY20-1 (Principal) 
DaFY5-1 (YF-20B) | DaFY6-2 (YF-20B) DaFY21-1 (Verner) 
(YF-22A/234) 


742 (Principal) 
Força (kN) 


11,8 x 4 (vernier) 
Impulso específico (s) 
Impulso específico nível do mar (s) 
Tempo de queima (s) 
Diâmetro (m) 
Comprimento (m) 
Comprimento carenagem (m) 
Diâmetro carenagem (m) 


Comprimento total (m) 





O sistema do CZ-3B é composto pela estrutura do foguetão lançador, sistema de propulsão, sistema de controlo, sistema de 
telemetria, sistema de rastreio e segurança, sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase orbital não propulsiva, 
sistema de utilização de propolente criogénico, sistema de separação e sistema auxiliar. 


A estrutura do foguetão actua de forma a suportar as várias cargas internas e externas no lançador durante o transporte, elevação 
(colocação na plataforma de lançamento) e voo. A estrutura do foguetão também combina todos os subsistemas em conjunto. A 
estrutura do foguetão é composta pelos propulsores, primeiro estágio, segundo estágio, terceiro estágio e carenagem de protecção. A 
figura na página seguinte mostra a configuração do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B. 
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Ogiva 
Carga 
Adaptador de carga 
Secção de equipamento 
Tanque de hidrogénio liquido 
Tanque de oxigénio líquido 
Secção interestágio 
Motor do 3º estágio 
Tanque de oxidante 2º estágio 
Secção inter-tanque 
Tanque combustível 2º estágio 
Motor vernier 2º estágio 
Motor principal 2º estágio 
secção inter-estágio 
Tanque de oxidante 1º estágio 
Secção inter-tanque 
Tanque combustível 1º estágio 
Motor 1º estágio 
Ogiva do propulsor 
Tanque oxidante propulsor 


- Tanque combustível propulsor 


Estabilizador 
Motor propulsor 
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Cada propulsor lateral é composto pela zona frontal, tanque de oxidante, zona inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, 
secção de cauda, estabilizador, válvulas e condutas, etc. O primeiro estágio é composto pela secção inter-estágio, tanque de oxidante, 
inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, secção de cauda, válvulas e condutas, etc. O segundo estágio é composto pelo 
tanque de oxidante, inter-tanque, tanque de combustível, válvulas e condutas, etc. 


O terceiro estágio contém o adaptador de carga, secção de equipamento e tanque de propolente criogéênico. O adaptador de carga faz 
a ligação física entre a carga e o foguetão CZ-3B e reparte as cargas entre ambos. O anel da interface no topo do adaptador pode ser 
uma das interfaces standard internacionais 937B, 1194, 1194A ou 1666. A secção de equipamento para o método de introdução da 
carga na plataforma de lançamento (Encapsulation-on-pad) é uma placa circular fabricada numa estrutura metálica em favos de mel 
onde estão montados os sistemas aviônicos do lançador. Se a carenagem é montada no método BS3, a secção de equipamento será 
uma estrutura cilíndrica com uma altura de 0,9 metros apoiada no terceiro estágio (As duas figuras seguintes mostram os diferentes 
tipos de secção de equipamento). O tanque de propolente do terceiro estágio é termicamente isolado com um anteparo comum, tendo 


uma forma convexa superior no meio. O hidrogénio líquido é abastecido na parte superior do tanque e o oxigénio líquido é 
armazenado na parte inferior. 


A carenagem é composta por uma abóbada, secção bicónica, secção cilíndrica e secção cónica invertida. 
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O sistema de rastreio e de segurança mede os dados da trajectória e parâmetros de injecção orbital finais. O sistema também fornece 
informação para meios de segurança. A auto-destruição do foguetão lançador seria levada a cabo de forma remota caso ocorresse 
alguma anomalia em voo. O desenho da medição de trajectória e de segurança são integrados em conjunto. 


O sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase de voo não propulsionada leva a cabo o controlo de atitude e 
gestão de propolente em órbita e reorienta o lançador antes da separação da carga. Um motor alimentado por hidrazina em pressão 
trabalha de forma intermitente neste sistema que pode ser accionado repetidamente segundo os comandos recebidos. 


O sistema de utilização dos propolentes criogénicos mede em tempo real o nível de propolentes no interior dos tanques do terceiro 
estágio e ajusta o nível de consumo de oxigénio líquido para tornar os propolentes residuais numa proporção óptima. O ajustamento 
é utilizado para compensar o desvio da performance do motor, estrutura da massa, carga de propolente, etc., para o propósito de se 
obter uma maior capacidade de lançamento. O sistema contém um processador, sensores de nível de propolente e válvulas de 
ajustamento. 


Os seguintes esquemas representam a estrutura dos sistemas de propulsão do primeiro, segundo e terceiro estágios. 
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Durante a fase de voo do CZ-3B Chang Zheng-3B existem cinco eventos de separação: a separação dos quatro propulsores laterais, a 
separação entre o segundo e o primeiro estágio, a separação entre o segundo e o terceiro estágio, a separação da carenagem e a 
separação entre a carga e o terceiro estágio. 


Separação dos propulsores — os propulsores laterais 
estão acoplados ao primeiro estágio por três 
piromecanismos localizados na secção frontal e por 
mecanismos de separação na secção posterior. Quatro 
pequenos foguetões geram forças de separação para o 
exterior após a abertura simultânea dos mecanismos de 
separação. 


Separação entre o primeiro e o segundo estágio — a 
separação entre o primeiro e o segundo estágio é uma 
separação a quente, isto é o segundo estágio entra em 
ignição em primeiro lugar e depois o primeiro estágio é 
separado com a força dos gases de exaustão após o 
accionamento de 14 parafusos explosivos. 


Separação entre o segundo e o terceiro estágio — a 
separação entre o segundo e o terceiro estágio é uma 
separação a frio. Os parafusos explosivos são accionados 
em primeiro lugar e depois pequenos retro-foguetões no 
segundo estágio são accionados para gerar a força de 
separação. 


Separação da carenagem — durante a separação da 
carenagem, os parafusos explosivos que ligam a 
carenagem e o terceiro estágio são accionados em 
primeiro lugar e depois todos os dispositivos pirotécnicos 
que ligam as duas metades da carenagem são accionados, 
com a carenagem a ser separada longitudinalmente. A 
carenagem volta-se para fora apoiada em dobradiças 
devido à força exercida por molas. 


Separação entre a carga e o terceiro estágio — a carga 
está fixa com o lançador ao longo de uma banda de 
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fixação. Após a separação, a carga é empurrada pela acção de molas. 
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O sistema de coordenadas do foguetão lançador (OX YZ) tem origem no centro de massa instantâneo do veículo, isto é no centro de 
massa integrado da combinação carga / veículo lançador, incluindo o adaptador, propolentes e carenagem, etc., caso seja aplicável. 
O eixo OX coincide com o eixo longitudinal do foguetão. O eixo OY é perpendicular ao eixo OX e estão no interior do plano de 
lançamento 180º para lá do azimute de lançamento. Os eixos OX, OY e OZ formam um sistema ortogonal que segue a regra da mão 
direita. 
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A atitude de voo do eixo do veículo lançador está 
definida na figura ao lado. O fabricante do 
satélite define o sistema de coordenadas do 
satélite. A relação ou orientação entre o veículo 
lançador e os sistemas do satélite serão 
determinados ao longo da coordenação técnica 
para projectos específicos. 


Missões que podem ser realizadas pelo CZ-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B é um 
veículo potente e versátil que é capaz de levar a 
cabo as seguintes missões: 


e  Transportar cargas para órbitas de 
transferência para a órbita geossincrona 
(GTO). Esta será a função primária do 
CZ-3B e o objectivo da sua concepção. 
Após a separação do CZ-3B, o satélite 
rá transferir-se da órbita GTO para a 
órbita geossíncrona GEO). Esta é a 
órbita operacional na qual o período 
orbital do satélite coincide com o 
período de rotação da Terra, 24 horas, e 
o plano orbital comncide com o plano do 
equador (ver figura em baixo); 


e  Injectar cargas numa órbita terrestre 
baixa (LEO) localizada abaixo de uma 
altitude média de 2.000 km; 


e Injectar cargas em órbitas sincronizadas com o Sol (SSO). O plano destas órbitas encontra-se ao longo da direcção de 
rotação do eixo de rotação da Terra ou aponta para a rotação da Terra em torno do Sol. A velocidade angular do satélite é 


igual à velocidade angular média da Terra em torno do Sol. 


e Lançar sondas espaciais para lá do campo gravitacional da Terra. 
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Performance do CZ-3B Chang Zheng-3B 


No total já foram levadas a cabo 16 lançamentos do CZ-3B, tendo uma taxa de sucesso de 93,75% (ou 87,50% se assumirmos que o 
lançamento do Palapa-D foi um lançamento mal sucedido). O primeiro lançamento do CZ-3B teve lugar a 14 de Fevereiro de 1996 
(1901UTC) quando o veículo Y1 tentou colocar em órbita o satélite Intelsat-708. Infelizmente o lançamento levado a cabo desde o 
Centro de Lançamento de Satélites de Xichang não foi bem sucedido devido a um problema no sistema de orientação do lançador 
que acabou por se despenhar 22 segundos após abandonar a plataforma de lançamento LC2, matando ou ferindo 59 pessoas. 


Mais recentemente foi introduzida uma versão melhorada do CZ-3B com capacidade de carga GTO para os 5.500 kg. O CZ-3B/E 
tem basicamente a mesma configuração do CZ-3B exceptuando um estágio central mais alargado. O primeiro voo do CZ-3B/E teve 
lugar a 13 de Maio de 2007 e agora é a versão standard do lançador em utilização. 


A seguinte tabela mostra os lançamentos levados a cabo pelo CZ-3B/E: 


Lançamento Veículo lançador Data de Lançamento Hora (UTC) Satélites 
pa Palapa-D 
2009-046 Y8* 31-Ago-09 9:28:00 (35812 2009-0464) 
ZX-6A Zhongxing-6A *ChinaSat-6º 
(37150 2010-0424) 

ZX-10 Zhongxing-10 *ChinaSat-10º 
(37677 2011-0264) 
PakSat-1R 
(37779 2011-0424) 

ZX-1A Zhongxing-1A *ChinaSat-lA' 
(37804 2011-0474) 
Eutelsat-W3C 
(37836 2011-0574) 
Apstar-7 
(38107 2012-0144) 
Beidou-12 (Compass-M3) 
(38250 2012-0184) 
Beidou-13 (Compass-M4) 
(38251 2012-018B) 

ZX-2A Zhongxing-2A 
(38352 2012-0284) 
Beidou-14 (Compass-MS5) 
(38774 2012-0504) 
Beidou-15 (Compass-M6) 
(38775 2012-050B) 


2010-042 Y13 4-Set-10 16:14:04,227 
2011-026 Y20 20-Jun-l1 16:13:04,358 
2011-042 Y19 11-Ago-11 16:15:04,434 
2011-047 Y16% 18-Set-11 16:33:03,621 
2011-057 Y18 7-Out-11 08:21:04,348 


2012-014 Y22 31-Mar-12 10:27:04,438 


2012-018 29-Abr-12 20:50:03,968 


2012-028 26-Mai-12 15:56:04,241 


2012-050 18-Set-12 19:10:04,179 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E. Os 
lançamentos executados pela versão CZ-3B estão assinalados por *. Todos os lançamentos são levados a cabo desde o Centro 
de Lançamentos de Satélites de X1chang, Plataforma de Lançamento LC2. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Descrição da missão do CZ-3B” 


O CZ-3B é principalmente utilizado para missões para a órbita GTO, sendo a GTO standard recomendada ao utilizador do veículo. 
O €Z-3B coloca a carga numa GTO standard com os seguintes parâmetros a partir de Xichang: altitude do perigeu — 200 km; 
altitude do apogeu — 35.954 km, inclinação 28,5º; argumento do perigeu — 178º (estes parâmetros representam a órbita instantânea a 
quando da separação do satélite do terceiro estágio; A altitude do perigeu é equivalente a uma altitude real de 35.786 km na 
passagem do primeiro perigeu devido a perturbações causadas pela forma oblatada da Terra). Os quadros seguintes mostram a 
sequência de voo típica do CZ-3B Chang Zheng-3B. 


“A discussão da performance do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B é baseada na assumpção de que o veículo é lançado desde o 
Centro de Lançamento de Satélites de Xichang tendo em conta as limitações relevantes no que diz respeito à segurança e 
requerimentos de rastreio a partir do solo; tem-se em conta que o azimute de lançamento é de 97,5º; a massa do adaptador de carga e 
do sistema de separação não estão incluídas na massa da carga; o terceiro estágio do CZ-3B transporta a quantidade suficiente de 
propolente para atingir a órbita pretendida com uma probabilidade superior a 99,73%; por altura da separação da carenagem de 
protecção o fluxo aerodinâmico é inferior a 1.135 W/m”; e os valores das altitudes orbitais são determinados em relação a uma Terra 
esférica com um raio de 6.378 km. 
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0,0 


Sequência de voo típica do foguetão CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E Tabela: Rui C. Barbosa. 


Altitude | Distância | Projecção | Projecção 
ao Solo | Latitude | Longitude 


(km) (km) O) O) 
Lançamento 0,000 102,0 
Final da queima dos propulsores 102,8 
Separação dos propulsores 102,9 


Final da queima 1º estágio 


Separação entre 1 / 2º estágio 
Separação da carenagem 
Separação entre 2º / 3º estágio; Primeira ignição 3º estágio 


Parâmetros característicos da trajectória de voo típica do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B 
Tabela: Rui C. Barbosa. 
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As carenagens do CZ-3B 


A carga está protegida por uma carenagem que a 1sola de várias interferências da atmosfera, que inclui correntes de ar de alta 
velocidade, cargas aerodinâmicas, aquecimento aerodinâmico e ruídos acústicos, etc., enquanto que o lançador ascende através da 
atmosfera. A carenagem proporciona assim à carga um bom meio ambiente. 


O aquecimento aerodinâmico é absorvido ou isolado pela carenagem. A temperatura no interior da carenagem é controlada dentro 
dos limites estabelecidos. Os ruídos acústicos gerados por correntes de ar e pelos motores do lançador são reduzidos para níveis 
permitidos para a respectiva carga. 


A carenagem é separado e ejectada quando o foguetão lançador voa fora da atmosfera. A altura exacta da separação da carenagem é 
determinada pelo requisito de que o fluxo de calor aerodinâmico na separação da carenagem seja inferior a 1.135 W/m”. 


Vinte e dois tipos de testes foram levados a cabo no desenvolvimento da carenagem do CZ-3B, incluindo testes em túneis de voo, 
testes térmicos, testes acústicos, testes de separação, testes de análise de modelos, testes de resistência, etc. 


O CZ-3B Chang Zheng-3B proporciona quatro tipos distintos de carenagens: 4000F, 4000Z, 4200F e 4200Z, conforme referidas no 
seguinte quadro: 


37002 Diâmetro de 3.700 mm; a carenagem é montada em BS3. 


4000F Diâmetro de 4.000 mm; a carenagem é montada na plataforma de lançamento 
4200F Diâmetro de 4.200 mm; a carenagem é montada na plataforma de lançamento. Usada só com o CZ-3B/E. 
42002 Diâmetro de 4.200 mm; a carenagem é montada em BS3. Usada só com o CZ-3B/E. 





A carenagem 4000F tem uma altura de 9,561 metros e suporta as interfaces de carga 937B, 1194, 1194A e 1666. A carenagem 
4200F tem uma altura de 9.777 metros e suporta as interfaces de carga 1194A e 1666, tal como a carenagem 4200F que tem uma 
altura de 9,381 metros. A carenagem 3700Z tem um diâmetro externo de 3,700 metros, uma altura de 10,796 metros e é utilizada 
para os lançamentos duplos no CZ-3B, suportando os suporta as interfaces de carga 1194 e 11944. 



































As carenagens utilizadas no foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B: à esquerda as carenagens 4000F e 4000Z e à direita as 
carenagens 4200F e 42007. 





O volume estático da carenagem é a limitação física das dimensões máximas da configuração da carga a transportar. O volume 
estático é determinado pela consideração das deformações estimadas a nível dinâmico e estático do conjunto carenagem / carga por 
uma variedade de interferências durante o voo. Os volumes variam com diferentes tipos de carenagem e adaptadores de carga. Pode- 
se permitir que algumas saliências na carga possam exceder o volume estático máximo (D3650 ou P3850) da secção cilíndrica da 
carenagem. 
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As estruturas das carenagens referidas são muito similares. Consistem 
Dome numa abóbada, secção bicónica, secção cilíndrica e uma secção cónica 
invertida. 








Biconic Section A abóbada é um corpo semi-esférico com um raio de 1 metros, uma 

altura de 0,661 metros e um diâmetro de base de 1,890 metros. Consiste 

Anronditionma | numa concha abobadada, um anel de base, um anel em encapsulamento 
di | e reforços. 


Cylindnçal Secton o , 
Encapsulation Rimg 


Exhaust 
vents 


Dome Shell 


Reverse Cone Section 





A concha abobadada é uma estrutura em fibra de vidro com 
uma espessura de & mm. O anel de base, anel de 
encapsulamento e reforço são fabricados em ligas de alumínio de alta resistência. Uma cintura à base de borracha de sílica cobre o 
exterior da linha de divisão e um cinturão de borracha está comprimido entre as duas metades. Os cinturões de isolamento exterior e 
interior impedem a corrente de ar de entrar na carenagem durante o voo. 





A parte superior da secção bicónica é um cone de 25º com uma altura de 1,400 metros e a parte inferior é um cone de 15º com uma 
altura de 1,500 metros. A parte superior e a parte inferior estão interligadas. O diâmetro do anel superior é de 1,890 metros e o 
diâmetro do anel inferior é de 4,000 metros. 


A estrutura da secção cilíndrica é idêntica à da secção bicónica, isto é tem uma constituição em favos de mel de alumínio. Existem 

. . º ad “1/7 º r [nd r 2 
duas entradas de ar condicionado na parte superior da secção cilíndrica e 10 saídas de exaustão com uma área total de 191 cm” na 
parte inferior. 


A secção cónica invertida é uma estrutura reforçada monocoque. E composta por um anel superior, um anel intermédio, reforços 
inferiores longitudinais e cobertura com tratamento químico. Para as carenagens 4000F e 4200F, estão disponíveis portas de acesso 
nesta secção. Para as carenagens 4000Z e 4200Z não existem portas de acesso. 


A superficie exterior da carenagem, especialmente a superficie da abóbada e da secção bicônica, sofre um aquecimento devido à 
corrente de ar a alta velocidade durante o lançamento. Deste modo, são adoptadas medidas que evitam o aquecimento para garantir 
que a temperatura na superficie interior seja inferior a 80ºC. 


A superficie exterior da secção bicónica e da secção cilíndrica são cobertas por um painel de cortiça especial. O pamel na secção 
bicónica tem uma espessura de 1,2 mm e na secção cilíndrica tem uma espessura de 1,0 mm. 


O mecanismo de separação e ejecção da carenagem consiste em mecanismos de abertura laterais, mecanismo de abertura 
longitudinal e mecanismo de separação. Para as carenagens 4000F e 4200F o anel na base da carenagem está ligado com a secção 
curta dianteira do tanque criogénico do terceiro estágio por doze parafusos explosivos não contaminantes. Para as carenagens 4000Z 
e 4200Z a base do anel na carenagem está ligado com o topo da secção de equipamento por parafusos explosivos não contaminantes. 
A fiabilidade de um parafuso explosivo é de 0,9999. 


O plane de separação longitudinal da carenagem é o quadrante TI-IV (X0Z). O mecanismo de abertura longitudinal consiste em 
parafusos entalhados, mangueiras, mangueiras com cordas explosivas e detonadores, suportes dos detonadores e dois parafusos 
explosivos. Duas mangueiras de aço percorrem a linha de separação da carenagem. Dois detonadores não sensíveis estão fixados a 
cada extremidade das cordas explosivas. A quando da separação, os dois parafusos não contaminantes são detonados e cortados. Os 
detonadores fazem as cordas explosivas entrar em ignição, gerando-se gás a alta pressão o que leva à expansão das mangueiras de 
aço e à quebra dos parafusos entalhados. Nesta sequência, a carenagem separa-se em duas metades. O gás gerado fica selado nas 
mangueiras de aço, não havendo assim contaminação da carga. 


Uma das duas cordas explosivas pode ser detonada apenas se um dos quatro detonadores é accionado. Se uma das cordas explosivas 


é accionada, todos os parafusos entalhados podem ser quebrados, isto é a carenagem pode separar-se. Assim, a fiabilidade da 
separação longitudinal é muito elevada. 
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Em cima: Mecanismo de separação da carenagem. 
Em baixo: Distribuição dos parafusos explosivos de separação 
lateral. 


Section F-F 


Hinge Bracket 








O mecanismo de separação da carenagem é composto por 
dobradiças e molas. Cada metade da carenagem é 
suportada por duas dobradiças que se localizam no 
quadrante I e III. Existem seis molas de separação 
colocadas em cada metade da carenagem; o máximo de 
força exercida por cada mola é de 37,8 kN. Após a 
abertura da carenagem, cada metade roda em torno de uma 
dobradiça. Quando a taxe de rotação da metade da 
carenagem é superior a 18º/s, a carenagem é ejectada. O 
processo cinemático é exemplificado na figura em baixo. 


OO Track of the Fairy 


2rd Stage 


Podem ser incorporadas na secção bicónica da carenagem 
e na secção cilíndrica janelas transparentes às 
radiofrequências RF para fornecer ao satélite a capacidade 
de transmissão através da carenagem de acordo com as 
necessidades do utilizador. As janelas transparentes RF 
são fabricadas em fibra de vidro na qual a taxa de 
transparência é indicada na tabela em baixo. 





Podem ser proporcionadas portas de acesso à secção cilíndrica para permitir um acesso limitado ao satélite após a colocação da 
carenagem. Algumas áreas da carenagem não podem ser seleccionadas para a localização das janelas de radiofrequência RF. 
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O Complexo de Lançamento 


O complexo de lançamento LC2 para o foguetão Chang Zheng-3B no Centro de Lançamento de Satélites em Xichang, inclui a 
plataforma de lançamento, torre de serviço, torre umbilical, centro de controlo de lançamento, sistemas de abastecimento, sistemas 
de fornecimento de gás, sistemas de fornecimento de energia, torres de protecção contra relâmpagos, etc. Um desenho esquemático 
do complexo de lançamento em Xichang é apresentado na figura seguinte. 








| Semvce law 
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A torre de serviço é composta pela torre do guindaste, equipamento movível, plataformas, elevadores, sistema de distribuição e 
fornecimento de energia, condutas de abastecimento para armazenamento do propolente, detectores de incêndio e extintores. Esta 
torre tem uma altura de 90,60 metros. No topo da torre existem dois guindastes. A altura de levantamento efectiva é de 85 metros. A 
capacidade de carga é de 20.000 kg (guincho principal) e 10.000 kg (guincho suplente). Existem dois elevadores (com uma 
capacidade de 2.000 kg) para a elevação de pessoal e equipamentos. A torre tem plataformas para operações de verificação e 
operações de teste do foguetão lançador e da sua carga. A parte superior da torre é uma área limpa com ambiente controlado. O nível 
de limpeza é de Classe 100.000 e as temperaturas na área de operação do satélite encontram-se entre os 15 (Ce os 25 ºC. A 
acoplagem entre a carga e o veículo lançador, teste do satélite, encapsulamento da carenagem e outras actividades são levadas a cabo 
nesta área. Um guindaste superior telescópico está equipado para levar a cabo estas operações. Este guindaste pode rodar num 
ângulo de 180º e a sua capacidade é de 8.000 kg. 


Na torre de serviço, a Sala 812 é exclusivamente preparada para a carga. No seu interior é fornecida uma corrente eléctrica de 60Hz 
UPS (Fase 120V, 5kW). A resistência é menos de 12. A área desta sala é de 8 m”. Para além de um sistema de hidratação, a torre de 
serviço está também equipada com pó extintor e extintores 1211. 


A torre umbilical serve para fornecer ligações eléctricas, condutas de gás, condutas líquidas, bem como as ligações para o satélite e 
para o foguetão lançador. A torre tem um sistema de braço amovível, plataformas e condutas de abastecimento criogéênico. O 
abastecimento do lançador é levado a cabo através das condutas criogénicas. A torre umbilical também está equipada com sistemas 
de ar condicionado para a carga e carenagem, um sistema RF, sistemas de comunicações, plataformas rotativas, sistemas de extinção 
de incêndios, etc. Os cabos de fornecimento de energia são conectados ao satélite e ao lançador através desta torre umbilical. As 
condutas do ar condicionado são ligadas à carenagem também através desta torre para fornecer ar limpo. A limpeza do ar 
condicionado é de Classe 100.000 e a temperatura encontra-se entre os 15ºC e os 25ºC, com uma humidade entre 35% e 55%. A Sala 
722 da torre umbilical é exclusivamente preparada para a carga. A sua área é de 8m” e no seu interior é fornecida uma corrente 
eléctrica de 60Hz/50Hz UPS (Fase 120V/220V/15A). A resistência é menos de 10. 


Na página seguinte encontra-se um esquema do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de satélites de Xichang. 
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Centro de Controlo de Lançamento 


O Centro de Controlo de Lançamento (CCL) é uma estrutura em fortim capaz de resistir a uma explosão violenta. As operações 
levadas a cabo na torre (tais como testes antes do lançamento, abastecimento, operações de lançamento) do foguetão lançador são 
controladas desde o CCL. O controlo de lançamento do satélite também pode ser levado a cabo no CCL. A sua área de construção é 
de 1.000 m”. 


O CCL inclui as salas de teste do veículo lançador, salas de teste dos satélites, sala de controlo de abastecimento, sala de controlo de 
lançamento, sala de informação para o director de missão, sistema de ar condicionado, passagens de evacuação, etc. Todo o CCL 
recebe ar condicionado. 


Existem duas salas para o teste dos satélites e cada uma tem uma área de 48,6 m”. a temperatura no interior das salas é de 20ºC com 
variação máxima e mínima de 5ºC. A humidade relativa é de 75%. Em cada sala existem painéis de distribuição de energia 
380V/220V, 50Hz e 120V/220V, 60Hz. A resistência é menos de 10. O satélite é conectado com o equipamento de controlo no 
interior da sala de teste através de cabos umbilicais. 


Estão disponíveis no interior das salas sistemas de telefone e de monitorização, bem como na torre e nos restantes locais. 
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Centro de Controlo e Comando da Missão 


O Centro de Controlo e Comando da Missão (CCCM) está localizado a 7 km do local de lançamento. Todo o edifício inclui duas 
partes: uma é a zona de comando e controlo e a outra é a zona de computação. A zona de comando e controlo consiste em duas 
áreas: a área de comando e a área de segurança. Em torno da primeira zona encontram-se salas de operação e escritórios. Existem 
uma sala de visitas no segundo andar e os visitantes podem observar o lançamento em ecrãs de televisão. Existem sistemas de 
televisão por cabo parta os visitantes. 


O CCCM tem como funções comandar todas as operações das estações de rastreio e monitorizar a performance e estado do 
equipamento, levar a cabo o controlo de segurança após o lançamento, obter informações sobre os parâmetros de localização do 
lançador a partir de estações e processar estes dados 
em tempo real, fornecer a aquisição e obter dados 
para as estações de rastreio e para o Centro de 
Controlo de Satélites em Xi'an, fomecer 
informações à equipa de controlo e levar a cabo o 
processamento de dados após a missão. 


O CCCM possui um sistema de computadores a 
funcionar em tempo real; um sistema de comando e 
controlo; levar a cabo a monitorização e 
fornecimento de controlo, computadores sistemas 
de conversão D/A e A/D, sistemas de televisão, 
sistemas de gravação de dados e sistemas de 
telecomando; sistemas de comunicação, sistemas de 
temporização e transmissão de dados, e 
equipamento de impressão e revelação de filme. 


Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 


O Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 
(CCTD) do Centro de Lançamento de Satélites de 

= Xichang e o CCTD do Centro de Controlo de 
Satélites de X1'an, formam uma rede de Controlo, Telemetria e Detecção para cada missão. O CCTD do Centro de Lançamento de 
Satélites de Xichang consiste na estação de rastreio de Xichang, na estação de rastreio de Yibin e na estação de rastreio de Guiyang. 
O CCTD do Centro de Controlo de Satélites de X1"an consiste na estação de rastreio de Weinan, na estação de rastreio de Xiamen e 
nos navios de instrumentação. 





O Centro de rastreio de Xichang inclui equipamentos ópticos, radar, telemetria e telecomando. É responsável pela medição e 
processamento dos dados de voo do foguetão lançador e também pelo controlo da zona de segurança. Os dados recebidos e gravados 
pelo sistema do CCTD são utilizados para o processamento e análise após a missão. 


As principais funções do CCTD são o registo dos dados iniciais de voo em tempo real, medição da trajectória do veículo lançador; 
recepção, gravação, transmissão e processamento dos dados e telemetria do foguetão lançador e do satélite; tomar decisões relativas 
à segurança; e computar o estado de separação entre o satélite e o lançador e respectivos parâmetros de injecção. 


Após o lançamento o foguetão é imediatamente seguido pelo equipamento óptico, de telemetria e por radares em torno do local de 
lançamento. Os dados recebidos são enviado para CCCM. Estes dados serão inicialmente processados e enviados para as estações 
respectivas. Os computadores das estações recebem estes dados e levam a cabo a conversão de coordenadas, utilizando esses dados 
como dados para orientar o sistema do CCTD para obter e seguir o alvo. 


Após a detecção do alvo, os dados medidos são enviados para os computadores na estação e para o CCCM para serem processados. 
Estes dados processados são utilizados para o controlo da segurança do voo. Os resultados das computações são enviados para o 
Centro de Lançamento de Satélites de Xichang e para o Centro de Controlo de Satélites de X1'an em tempo real através de linhas de 
transmissão de dados. 


Em caso de falha durante as fases de voo do primeiro ou segundo estágio, o oficial de segurança tomará uma decisão tendo por base 
os critérios de segurança. 


A injecção orbital da carga é detectada pelos navios de rastreio e enviada para o Centro de Controlo de Satélites de X1'an. Os 
resultados são enviados para o CCCM de Xichang para processamento e monitorização. 
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Lançamento de dois satélites de navegação 


Sendo sempre complicado tentar traçar o histórico dos acontecimentos relacionados com cada lançamento orbital da China, os 
analistas espaciais esperavam este lançamento em Agosto de 2012. Os satélites terão chegado ao Centro de Lançamento de Satélites 
de Xichang a 18 de Julho, mas em meados de Agosto todos os navios de rastreio chineses que são utilizados para o seguimento do 
lançador na fase inicial da missão, encontravam-se nos portos 
de abrigo localizados em Jiangyan — Xangai. Sendo 
necessários pelo menos dois destes navios para um lançamento 
deste tipo, isto significava que a missão não teria lugar até 
finais de Agosto. 


No dia 12 de Agosto a equipa de controlo do lançamento 
chegava a Xichang para iniciar os preparativos para a missão. 
Nesta altura apontada para meados de Setembro, 
nomeadamente para o dia 15. Porém, surgiram problemas 
durante a preparação dos satélites levando a um ligeiro 
adiamento das operações de preparação para a missão e do 
próprio lançamento. Estes problemas estavam associados aos 
sensores de horizonte terrestre. Entretanto, a 7 de Setembro era 
levado a cabo o primeiro ensaio geral para o lançamento que 
MM cstaria agora agendado para as 1912UTC do dia 18 de 
% em a Setembro. 

Enltriroii ELri 

De forma geral os diferentes componentes do foguetão 
lançador são transportados via caminho-de-ferro para o Centro 
de Lançamento de Satélites de Xichang, chegando ali vinte e 
quatro dias antes do lançamento. Após chegarem ao centro de 
lançamento, os diferentes componentes são transportados para 
o edifício de verificação onde os seus sistemas são submetidos 
a testes gerais e depois são realizados testes unitários a cada 
componente. O transporte, integração e montagem na 
plataforma de lançamento ocorre cerca de 16 dias antes do 
lançamento, com o conjunto a ser preparado para mais uma 
bateria de testes dos seus sistemas. Duas semanas antes do 
lançamento são realizados testes dos subsistemas tanto do 
lançador como da sua carga. Estes testes são realizados de 
forma paralela e sem a presença dos satélites na plataforma de 
lançamento. Os satélites são depois colocados no interior da 
mm Lt carenagem de protecção e depois colocados no interior de um 
contentor de transporte após uma verificação geral de todos os 
seus sistemas. Uma semana antes do lançamento, o contentor 
contendo os satélites é transportado para a plataforma de 
lançamento. Aqui chegado, o contentor é içado para uma sala 
estéril na qual se dá a remoção da carga (carenagem de 
protecção mais os satélites) e sua posterior integração com o 
último estágio do foguetão lançador. Após ter sido integrado 
no lançador, procede-se a um novo conjunto de testes da carga 
e de seguida realização uma verificação geral dos sistemas 
envolvendo os satélites. 


Antes de se proceder ao abastecimento do lançador, procede-se 
à realização de testes funcionais. O abastecimento dos 
propolentes hipergólicos ocorre no dia anterior ao lançamento. 


Existem vários critérios que têm de ser cumpridos para que o 
lançamento possa ser levado a cabo. A velocidade média do 
vento ao nível do solo na área do lançamento deve ser inferior 
a 10 m/s e os ventos na trajectória que será seguida pelo veículo devem ser qu < 2500 N/m?+*rad, com qa a representar as cargas 
aerodinâmicas que actuam em unidade de secção de área do veículo lançador ('q” é a pressão dinâmica e “a” é o ângulo de ataque do 
veículo lançador). Por outro lado, não pode haver a ocorrência de trovoadas ou relâmpagos numa área de 10 km em torno do local de 
lançamento; a força do campo eléctrico na atmosfera deve ser inferior a 10 kV/m; o estado do satélite, do foguetão lançador e do 
equipamento de solo devem ser normais e estarem prontos para o lançamento; e todo o pessoal técnico deve estar evacuado do 
complexo de lançamento para uma área segura. 


“TERA 
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Cumpridos todos os critérios é dada luz verde para o lançamento no final de uma contagem decrescente na qual são revistos todos os 
sistemas do lançador, dos satélites, da plataforma de lançamento e dos sistemas de apoio no solo. O abastecimento de oxigénio 
líquido (LOX) ao terceiro estágio é iniciado sete horas antes do lançamento, enquanto que o abastecimento de hidrogénio líquido 
(LH) ao terceiro estágio tem lugar a cinco horas antes do lançamento. Duas horas antes do lançamento são activados os sistemas de 
controlo do lançador e procede-se a uma verificação funcional. A T-lh 20m, é activado o sistema de telemetria, realizando-se novos 
testes funcionais de seguida. 
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Os satélites são mantidos no interior da carenagem de protecção num ambiente 
controlado através de ar condicionado que é desligado e removido a T-45m. A 
plataforma inercial do lançador é preparada a T-40m ao mesmo tempo que os dados de 
voo são enviados para os computadores de bordo. Nesta altura são removidos os 
sistemas de abastecimento de gás aos diferentes estágios e propulsores laterais do 
foguetão. O pré-arrefecimento do motor criogénico do terceiro estágio ocorre a T-22m 
preparando-o para receber o LOX e o LH». As ligações umbilicais com os satélites são 
desligadas entre T-15m e T-10m. 


A T-4m dá-se a activação dos sistemas de telemetria e rastreio e as condutas de 
abastecimento são separadas do terceiro estágio. A T-Im 30s, o lançador começa a 
utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia e a T-Im são desligados 
os sistemas umbilicais do sistema de controlo. Nesta fase os braços de apoio da torre de 
lançamento são afastados do foguetão lançador. 


O lançamento teve lugar às 1910:04,179UTC do dia 17 de Setembro. Mão tendo sido 
divulgadas por parte das autoridades chinesas os tempos das diferentes fases do 
lançamento, podemos ter como base a tabela na página 75 para inferir os momentos 
chave da missão 
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1910:04,2 

Separação da carenagem 1913:59,4 
1915:43,6 
1915:48,6 
Separação entre 2º / 3º estágio; Primeira ignição 3º estágio 1915:49,6 
1920:32,8 
1920:36,3 
1931:20,3 
1934:34,7 
1934:54,7 
1936:14,7 


Final da queima do motor principal 2º estágio 


Final da queima dos motores vernier 2º estágio 


Final da primeira queima 3º estágio 

Início da fase não propulsiva 

Fim da fase não propulsiva / Segunda ignição 3º estágio 

Final da segunda queima 3º estágio / Início do ajustamento de velocidade 
Fim do ajustamento de velocidade 


Separação da carga 


Possíveis tempos de voo para o lançamento dos satélites Compass-M5 e Compass-M6, tendo por 
base a duração geral de cada fase de voo. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Juntamente com os dois satélites Compas-M lançados 
a 29 de Abril de 2012, os satélites lançados nesta 
missão ocupam as posições 7 e 8 no Plano A e as 
posições 3 e 4 no Plano B. De recordar que a 
constelação final de satélites Compass-M será 
composta por 24 veículos em três planos orbitais com 
oito satélites em cada plano. A actual geração de 
satélites Compass-M tem um período útil de vida de 8 
anos, enquanto que os futuros modelos ficarão 
operacionais por um máximo de 12 anos. Em ambas 
as gerações os relógios atómicos transportados a 
bordo dos satélites são de fabrico inteiramente chinês. 


A configuração inicial da constelação Beidou-2 (5 





Compass-G + 5 Compass-IGSO + 4 Compass-M) 
oferece a maior robustez e eficiência de um sistema 
de navegação regional. Os quatro satélites MEO 
aumentam a repetição de cobertura para os 
utilizadores do sistema. 


O foguetão CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y15) que 
fo1 utilizado nesta missão apresentava algumas 
melhorias em relação aos modelos anteriores, 
nomeadamente um melhor isolamento térmico na área 
da secção de equipamento, um motor mais fiável no 
terceiro estágio e melhorias no controlo do torque nos 
diferentes estágios. 
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Novo sucesso comercial do Ariane-5SECA 


Um novo sucesso comercial marcou a missão VA209 da Arianespace com o foguetão europeu Ariane-SECA e com a empresa 
europeia mais uma vez a confirmar a sua posição de liderança no mercado internacional do lançamento de satélites com a colocação 
em órbita dos satélites de comunicações ASTRA-2F e GSAT-10. 


Os da da missão VAZ0S 


A bordo da missão VA209 
encontravam-se os satélites 
ASTRA-2F e GSAT-10. O satélite 
ASTRA-2F foi construído pela 
EADES Astrium, sendo um satélite 
de retransmissão directa baseado na 
plataforma Eurostar-E3000. A sua 
massa no lançamento era de 5.968 
kg, tendo uma massa de 2.660 kg 
sem propolentes. A sua 
estabilização em órbita é feita nos 
três eixos espaciais. Tendo um 
tempo de vida útil em órbita de 15 
anos, transporta repetidores de 
banda Ku e Ka. Está equipado com 
dois painéis solares capazes de 
gerar 13 kW (no final da sua vida 
útil). O satélite opera na órbita 
geossincrona a 28,2º de longitude 
Este. A partir desta posição o 
ASTRA-2F serve clientes na 
MANASAL Europa, Médio Oriente e África. O 
satélite é está equipados com um sistema de propulsão química para as manobras de manutenção de atitude em órbita. Substitui o 
satélite de comunicações ASTRA-2B lançado a 14 de Setembro de 2000. 
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O satélite GSAT-10 foi construído 
pela ISRO e pela ISAC, sendo um 
satélite de telecomunicações baseado 
no modelo 1-3K. No lançamento a 
sua massa era de 3.400,5 kg, tendo 
uma massa de 1.493,55 kg sem 
propolentes. A bordo encontram-se 
I8 repetidores de banda C, 12 
repetidores de banda Ku e uma carga 
GAGAN (GPS Geo Augmented 
Navigation). O satélite deverá ter um 
tempo de vida operacional de 15 anos 
e está localizado a 83º longitude Este 
na órbita geossincrona. As dimensões 
do satélite são 3,10 x 1,77 x 2,00 m, 
tendo uma envergadura em órbita de 
15,44 m. É estabilizado nos seus três [: ER 
eixos espaciais e está equipado com | | ' BN E k p é] ai | kj sl o 
dois painéis solares que geram mais E .a 

de 6,1 kW, além de duas baterias de 
10es de lítio. Para as suas manobras 
orbitais o satélite utiliza um sistema 
de propulsão químico que consome 
MMH e MON3. 
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O Ariane-SECA 


O super lançador europeu Ariane-SECA é um lançador a dois estágios, auxiliados por dois propulsores laterais a combustível sólido. 
O Ariane-SECA tem um peso bruto de 777.000 kg, podendo colocar 16.000 kg numa órbita a 405 km de altitude com uma 
inclinação de 51,6º em relação ao equador terrestre ou então 10.500 kg numa órbita de transferência para a órbita geossincrona. No 
lançamento desenvolve 1.566.000 kgf. Tem um comprimento total de 59,0 metros e o seu diâmetro base é de 5,4 metros. 













«) Adzoirdar SEDE 


Adir AN FEM 


Lone Ja 


MEEÇÃO JE Cu DEREndo 
rVEB! 


Os propulsores Ilateras de combustível sólido 
desenvolvem mais de 90% da força inicial no lançamento. 
Designados P241 (Ariane-5 EAP “Etage Acceleration a 
Poudre”) cada propulsor tem um peso bruto de 278.330 
kg, pesando 38.200 kg sem combustível e desenvolvendo 
660.000 kgf no vácuo. O Tes é de 275 s (Ies-nm de 250 s) e 
o Tq é de 130s. Os propulsores lateras têm um 
comprimento de 31,6 metros e um diâmetro de 3,05 
metros. Estão equipados com um motor P241 que 
consome combustível sólido constituído por uma mistura 
de 68% de perclorato de amônia (oxidante), 18% de 
alumínio (combustível) e 145 polibutadieno (substância 
aglutinante). 


Cada propulsor é composto por três segmentos. O 
segmento inferior tem um comprimento de 11,1 metros e 
está abastecido com 106,7 t de propolente; o segmento 
central tem um comprimento de 10,17 metros e está 
abastecido 107,4 t de propolente, finalmente o segmento 
superior (ou frontal) tem um comprimento de 3,5 metros e 
está abastecido com 23,4 t de propolente. Sobre o 
segmento superior está localizada uma ogiva com um 
sistema de controlo. O processo de ignição é iniciado por 


Conpesiças eee SE meios pirotécnicos (assim que o motor criogénico Vulcam 
e na ci mind o do primeiro estágio estabiliza a sua ignição) e o propolente 
Poa sólido queima a uma velocidade radial na ordem dos 7,4 
ANDERS PAO mm/s (a queima é realizada de dentro para fora). O 
porre do ESTAS controlo de voo é feito através da tubeira móvel do 
propulsor que é conduzida actuadores controlados 
hidraulicamente 
/ É Propatsor federal O primeiro estágio do foguetão  Ariane-SECA, 
| O de combuciuo! denominado H173 (EPC “Etage Principal 
d sóiigo FEAP! Cryotechnique”), tem um comprimento de 30,5 metros e 





Esto CNOTÊnNIco 
nn a! (EPC) 


um diâmetro de 5,46 metros. Tem um peso bruto de 
186.000 kg e um peso sem combustível de 12.700 kg. No 
lançamento desenvolve 113.600 kgf (vácuo), com um Tes 
de 434 s (Ies-nm de 335 s) e um Tq de 650 s. O seu motor 
criogéênico Vulcain-2 (com um peso de 1.800 kg, diâmetro 
de 2,1 metros e comprimento de 3,5 metros) é capaz de 
desenvolver 132.563 kgf no vácuo, com um Tes 440 s e um 
Tq de 605 s. Tal como o Vulcan, utilizado no primeiro 
estágio do Ariane-5G, o Vulcain-2 consome LOX e LH.. 
O Vulcain-2 é desenvolvido pela Snecma. 


O H173 é capaz de transportar mais 15.200 kg de 


propolente devido a modificações feitas no tanque de oxigénio líquido. Na parte superior do H173 encontra-se a secção de 
equipamento VEB (Vehicle Equipment Bay) do Ariane-SECA onde são transportados os sistemas eléctricos básicos, sistemas de 
orientação e telemetria, e o sistema de controlo de atitude. A secção de equipamento é desenvolvida pela Astrium SAS e tem uma 
altura de 1,13 metros e um peso de 950 kg. 
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Lançamento Missão Veículo lançador parade Hora Satélites 


Lançamento 
Ea Hylas-1 (37237 2010-0654) 
2010-065 V198 L556 26-Nov-10 18:39:00 Intelsat-17 (37238 2010-065B) 
Hispasat-1E (37264 2010-0704) 
Koreasat-6 (37265 2010-070B) 
YahSat-1A (37392 2011-0124) 
Intelsat New Dawn (373932011-011B) 
GSAT-8 “Insat-46” (37605 2011-0224) 
ST-2 (37606 2011-022B) 
Astra-1N (37775 2011-0414) 
BSAT-3c/JCSAT-110R (37776 2011-041B) 
Arabsat-5C (37809 2011-0494) 
SES-2/CHIRP (37810 2011-049B) 
JCSAT-13 (38331 2012-0234) 
Vinasat-2 (38332 2012-023B) 
Jupiter-1/EchoStar-17 (38551 2012-0354) 
MSG-3 (38552 2012-035B) 
Intelsat-20 (38740 2012-0434) 
Hylas-2 (38741 2012-043B) 
ASTRA-2F (38778 2012-0514) 
GSAT-10 (38779 2012-051B) 


2010-070 V199 L557 29-Dez-10 21:27:00 


2011-012 VA201 L558 30-Mar-11 21:37:00 


2011-022 VA202 L559 20-Mai-l1 20:37:00 


2011-041 VA203 L560 6-Ago-11 22:53:30 


2011-049  VA204 L561 21-Set-11 21:23:00 
2012-023 VA206 L562 15-Mai-12 21:33:00 
2012-035  VA207 L563 5-Jul-12 21:36:00 
2012-043 VA208 L564 2-Ago-12 21:50:00 


2012-051  VA209 L565 28-Set-12 21:18:00 





Caracteristicas do veículo L565 


A missão VA209 foi o 65º lançamento do foguetão Ariane-5 e o 5º em 2012. Este foi o 9º Ariane- 
SECA da fase de produção PB que foi assinado em Março de 2009 para garantir a continuidade 
dos serviços de lançamento após a finalização da fase de produção PA que foi constituída por 30 
veículos. A fase de produção PB será composta por 35 Ariane-SECA e cobre o período de 2010 a 
2016. Consequentemente, o lançador L565 é o 39º lançador a ser entregue à Arianespace, 
integrado e verificado sob a responsabilidade da Astrium. 


Na sua configuração de carga dupla e utilizando o sistema Sylda-5 “B” (Sylda-5 n.º 48-A com 
uma altura de 6,1 metros) e uma carenagem longa (construída pela RUAG Aerospace AB) com 
uma altura total de 17 metros e um diâmetro de 5,4 metros, o satélite ASTRA-2F ocupou a 
posição superior colocado sobre um adaptador PAS 1194VS (desenvolvido pela RUAG 
Aerospace AB) e o satélite GSAT-10 a posição inferior colocado sobre um adaptador PAS 
1194VS (desenvolvido pela RU4G Aerospace AB) no interior do adaptador Sylda-5SB. A 
carenagem estava protegida pelo novo produto FAP (Fairing Acoustic Protection), que é utilizado 
desde a missão V175 (veículo L534). 





A missão VA209 


O principal objectivo da missão VA209 era o de colocar os satélites ASTRA-2F e GSAT-10 
numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona com um apogeu a 35.786 km de altitude, 
perigeu a 250 km de altitude, inclinação orbital de 6,0º, argumento do perigeu de 178º e longitude 
do nodo ascendente de -119,984º!2, 


Tendo em conta os adaptadores de carga e a estrutura Sylda-5, a performance total requerida do 
lançador para a órbita descrita era de 10.178,7 kg, valor próximo da nova performance de voo 
estabelecida pelo foguetão Ariane-SECA (L564) na missão VA208. Isto também demonstra a 
| capacidade do lançador em termos de massa de carga. Parte da margem de performance é 
pi | utilizada para reduzir a inclinação da órbita alvo. 





2 Este valor é em relação a um eixo fixo (H, — 3s) e passando pelo complexo de lançamento ELA3. O H, é a referência temporal 
básica (1 s antes da válvula de hidrogénio da câmara de combustão do motor Vulcain ser aberta). A ignição do Vulcan ocorre a Ho + 
27 
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Fases de voo 


Tomando H, como a referência temporal básica (Is antes da abertura da válvula de hidrogénio na câmara de combustão do motor 
Vulcan do primeiro estágio EPC), a ignição do Vulcam ocorre a Hç+2,7s. A confirmação da operação normal do Vulcan autoriza a 
ignição dos dois propulsores laterais de combustível sólido (EAP) a Hç+7,05s, levando ao lançamento. 


A massa no lançamento é de cerca de 775.000 kg e a força inicial é de 13.000 kN (dos quais 90% é originada pelos EAP). Após uma 
ascensão vertical de 5s para permitir que o lançador deixe o complexo ELA3, incluindo, em particular, os pilões eléctricos, o 
foguetão executa uma operação de inclinação no plano da trajectória, seguindo-se uma operação de rotação cinco segundos mais 
tarde para posicionar o plano dos EAP perpendicularmente ao plano da trajectória. O ângulo de azimute de lançamento foi de 93º em 
relação a Norte. 


A fase de voo dos EAP continua a um 
ângulo de incidência nulo ao longo do 
voo atmosférico e até à separação dos 
propulsores laterais. O propósito destas 
operações é o de optimizar a trajectória 
e assim maximizar a performance, obter 
uma ligação rádio satisfatória com as 
estações no solo, e cumprir as cargas 
estruturais e limites de controlo de 
atitude. A sequência de separação dos 
EAP é iniciada quando um limite de 
aceleração é detectado, quando o nível 
de força do propolente sólido baixa. A 
separação ocorre no segundo imediato. 
: CEA e pelo ESC.A Este é o tempo de referência H,, e 
7 - Fases SCAR ocorre a cerca de Hç+140s a uma 
altitude de 66,4 km e a uma velocidade 
relativa de 2,0045 km/s. 





1 - Ignição EAP 
2 - Separação EAP 
3 - Separação da Carenagem 
4 - Separação EPL 





No resto do voo na fase EPC, o veículo 
segue uma regra de altitude controlada 
em tempo real pelo computador de bordo tendo por base informações recebidas pela unidade de navegação. Esta regra optimiza a 
trajectória ao minimizar o tempo de queima e consequentemente o consumo de propolente. 





A carenagem de protecção é separada durante a fase de voo EPC logo que os níveis de fluxo aerodinâmico são suficientemente 
baixos para não terem impacto na carga. Para a missão VA209, a separação da carenagem ocorreu a uma altitude de 109,5 km, 197 
segundos após o lançamento. A fase de propulsão EPC tem como objectivo uma órbita predeterminada estabelecida em relação a 
requisitos de segurança e á necessidade de controlar a operação quando o EPC cai de volta para a Terra no Oceano Atlântico. 


O final da queima do motor Vulcain ocorre quando são atingidas as seguintes características orbitais: apogeu a 164,8 km de altitude, 
perigeu a -1.017,3 km de altitude, inclinação orbital de 6,08º, argumento do perigeu de -43,83º e longitude do nodo ascendente de - 
119,86º. Este é o tempo de referência H, e ocorre a Hç+538,85s. 


O estágio criogénico principal cai então para o Atlântico após a separação, destruindo-se numa reentrada atmosférica a uma altitude 
entre os 80 km e os 60 km devido às cargas geradas pelo atrito. O estágio deve ser despressurizado para evitar o risco de explosão 
devido ao sobreaquecimento do hidrogénio residual. Uma válvula lateral do tanque de hidrogénio, actuada por um temporizador que 
é activado pela separação do EPC, é utilizada para este propósito. Esta força lateral é também utilizada para fazer com que o EPC 
entre numa rotação, reduzindo assim a dispersão dos detritos originados na reentrada. O ângulo de reentrada do estágio criogénico é 
de -2,35º e a longitude do ponto de impacto é registada a 5,41º O. 


O voo do ESC-A tem uma duração de cerca de 16 minutos. Esta fase de voo é finalizada por um comendo enviado pelo OBC, 
quando o computador estima, a partir de dados calculados pela unidade de orientação inercial, que a órbita alvo foi atingida. Esta é a 
referência temporal H; e ocorre a H,+1.516,5s. 


O propósito da fase balística seguinte é o de: a) orientar o conjunto na direcção requerida para a separação dos dois satélites e na 
direcção necessária para a separação do adaptador Sylda-5; b) lenta rotação transversal antes da separação do ASTRA-2F; c) 
estabilização nos três eixos espaciais antes da separação da Sylda-5; d) colocar o conjunto numa lenta rotação antes da separação do 
satélite GSAT-10; e) separação dos satélites ASTRA-2F e GSAT-10, além do adaptador Sylda-5; f) rotação final do conjunto a 
45º/s; e g) despressurização do estágio ESC-A (tanques de oxigénio líquido e hidrogénio líquido), precedida de uma fase de 
despressurização que envolve a abertura simultânea de oito escapes SCAR. Estas operações contribuam para a gestão a curto e 
médio prazo da distância mútua dos objectos em órbita. A fase balística da missão é composta por 23 fases elementares que incluem 
a separação dos dois satélites e do adaptador Sylda-5. 
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Lançamento da missão VA209 
Integração 


A campanha para o lançamento da missão VA209 teve início a 20 
de Julho tendo sido no mesmo dia iniciado o processo de 
integração do foguetão Ariane-SECA com a colocação do estágio 
EPC na plataforma móvel de lançamento no interior do edificio 
BIL (Basic Integration Building), após a sua despressurização. A 
transferência dos dois propulsores laterais de combustível sólido 
EAP ocorreu a 23 de Julho, sendo integrados no EPC no dia 
seguinte. O estágio ESC-A e a secção de equipamento do 
lançador foram colocadas em posição a 26 de Julho e o controlo 
de síntese do lançador ocorreu três dias mais tarde. Nesta fase 
faz-se um controlo de qualidade do lançador que seria aceite pela 
Arianespace a 4 de Julho. Entretanto, o satélite GSAT-10 chegava 
a Kourou a 31 de Julho sendo transportado para o edifício S5C, 
enquanto que o satélite ASTRA-2G chegava a 21 de Agosto e 
sendo transportado para o edifício SIB. O foguetão Ariane-SECA 
era transferido do BIL para o FAB (Final Assembly Building) a 
22 de Agosto. 


As respectivas campanhas de preparação para o lançamento dos 
dois satélites teriam início a 25 de Agosto (GSAT-10) e 1 de 
Setembro (ASTRA-2F). Entre o dia 25 e 29 de Agosto ocorria o 
processo de abastecimento do satélite GSAT-10, seguindo-se a 
sua montagem no adaptador a 3 de Setembro, a sua transferência 
para o BAF ocorria no dia seguinte e a sua Integração do lançador 
a 10 de Setembro. Por seu lado, as operações de abastecimento do 
satélite ASTRA-2F decorreram entre 1 e 8 de Setembro. No dia 8 
o satélite é colocado no seu adaptador com o conjunto a ser 
transferido para o BAF a 10 de Setembro, sendo integrado no 
lançador no adaptador Syldda a 11 de Setembro. A integração da 
carenagem com o adaptador Sylda ocorria a 12 de Setembro e no 
dia 14 ocorre a integração do sistema compósito (ASTRA-2F + 
PAS 1194€C + Sylda + carenagem) no lançador. O ensaio geral do 
lançamento ocorreu a 24 de Setembro. O lançador era armado a 
26 de Setembro. Neste dia tem lugar o Flight Readiness Review no qual é dada a luz verde para o transporte do lançador para o 
Complexo de Lançamento ELA3 (ZL3) que ocorre a 27 de Setembro. O abastecimento da esfera de hélio do estágio EPC teve lugar 
nesse mesmo dia e a contagem decrescente final iniciava-se a 28 de Setembro. 
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A contagem decrescente final inicia-se a Ho — 7h 30m e inclui todas as operações de preparação do lançador, satélites e base de 
lançamento. A execução correcta de todas as operações leva à autorização da ignição do motor Vulcam seguindo-se a ignição dos 
propulsores laterais de combustível sólido na hora de lançamento seleccionada, o mais cedo possível dentro da janela de lançamento 
para os satélites. A contagem decrescente termina com uma sequência sincronizada gerida pelos computadores do Ariane-5SECA e 
que se inicia a Ho-7 m. Em alguns casos, uma sequência pré-sincronizada pode ser necessária para optimizar o abastecimento do 
estágio criogénico principal. Se uma paragem na contagem decrescente coloca o tempo H, fora da janela de lançamento, o 
lançamento é adiado para D+] ou D+2, isto é um ou dois dias depois da data inicial de lançamento, dependendo do problema e da 
solução adoptada. 


A janela de lançamento para a missão VA209 decorria entre as 2118UTC e as 2205UTC do dia 28 de Setembro, com uma duração 
de 57 minutos. 


A Ho-7h 30m, no início da contagem decrescente final, procede-se á verificação dos sistemas eléctricos e aos procedimentos de 
preparação e configuração do EPC e do motor Vulcan para o condicionamento térmico e posterior abastecimento. Os preparativos 
finais da plataforma de lançamento decorrem a H,-6h com o encerramento de portas, remoção das barreiras de segurança e 
configuração dos circuitos de fluidos em preparação do abastecimento do lançador. Nesta fase, o programa de voo é inserido nos 
computadores do Ariane-5SECA e procede-se ao teste das ligações de rádio entre o lançador e o centro de controlo. O alinhamento 
das unidades de orientação inercial decorre nesta fase dos preparativos para o lançamento. A evacuação do pessoal técnico da 
plataforma de lançamento ocorre a H,-5h e inicia-se o abastecimento do EPC em quatro fases: primeiro, dá-se a pressurização dos 
tanques de abastecimento (este procedimento tem uma duração de 30 minutos); segundo, procede-se ao condicionamento térmico 
das condutas de abastecimento para assim poderem lidar com as baixas temperaturas dos propolentes criogénicos (este procedimento 
tem uma duração de 30 minutos); terceiro, dá-se o abastecimento dos tanques de propolente com hidrogénio líquido e com oxigénio 
líquido (o abastecimento tem uma duração de 2h); e finalmente quarto, mantém-se o abastecimento até ao início da sequência 
sincronizada. 


A pressurização dos sistemas de controlo de atitude e de comando ocorre a Hç-5h. A Ho-4h inicia-se o abastecimento do estágio 
superior criogênico ESC-A, sendo também feito em quatro fases: pressurização dos tanques de abastecimento (este procedimento 
tem uma duração de 30 minutos); condicionamento térmico durante 30 minutos das condutas de abastecimento para assim poderem 
lidar com as baixas temperaturas dos propolentes criogénicos; abastecimento dos tanques de propolente com hidrogénio líquido e 
com oxigénio líquido (o abastecimento tem uma duração de 1h); e finalmente mantém-se o abastecimento até ao início da sequência 
sincronizada. 


O condicionamento térmico do motor Vulcain ocorre a H,-3h. Os preparativos para o início da sequência sincronizada têm lugar a 
Ho-30m e a sequência sincronizada iniciou-se às 2143UTC (Ho-7m) do dia 2 de Agosto. As operações da sequência sincronizada são 
controladas de forma automática e exclusivamente pelo computador operacional de verificação e comando CCO (Operational 
Checkout-Computer) localizado no Complexo de Lançamento ELA3. Durante esta sequência, todos os elementos que estão 
envolvidos no lançamento são sincronizados pelo tempo de contagem decrescente distribuídos por todo o centro espacial. Durante a 
fase inicial, e até Ho — 6s, o lançador é gradualmente transferido para a sua configuração de voo pelo computador CCO. Se a 
sequência sincronizada é suspensa, o lançador é transferido de forma automática para a sua configuração a Hç-/m. Na segunda fase 
da sequência (uma fase irreversível) que decorre entre Hç-6s até H,-3,2s, a sequência sincronizada já não é dependente da contagem 
decrescente do centro espacial, operando de acordo com um relógio interno. A fase final é a ignição do lançador. A sequência de 
ignição é controlada exclusivamente pelo computador de bordo OBC (On-Board Computer). Os sistemas no solo executam um 
número de acções em paralelo com a sequência de ignição de bordo. 


A Ho-6m 30s finaliza o abastecimento de hidrogénio líquido e de oxigénio líquido com os volumes de propolente ao nível necessário 
para a missão. Nesta altura são abertas as válvulas de inundação de segurança da plataforma de lançamento e são armadas as 
barreiras das condutas de segurança pirotécnicas. A esfera de hélio do estágio ESC-A é isolada a Ho-6m. A Ho-4m dá-se a 
pressurização dos tanques do estágio EPC, o isolamento dos tanques e início da purga da interface umbilical entre os sistemas do 
solo e o estágio EPC. Nesta altura é finalizado o abastecimento de oxigénio líquido ao estágio superior, fazendo-se a transição do 
oxigénio líquido para a pressão de voo. O final do abastecimento de hidrogénio líquido ao estágio superior dá-se a Ho-3m 40s e 
procede-se ao cálculo do tempo Ho, verificando-se que o segundo computador de bordo foi alterado para “modo de observação”. A 
Ho-3m 10s o hidrogénio líquido do estágio superior criogéênico encontra-se na pressão de voo. O valor do H, é inserido nos dois 
computadores de bordo a Ho-3m e é comparado com o valor a Ho no solo. 


O aquecimento eléctrico das baterias do EPC e da secção de equipamento do lançador dá-se a H,-2m 30s ao mesmo tempo que se 
procede à desactivação do sistema de aquecimento eléctrico do sistema de ignição do motor Vulcain-2. A Ho-2m dá-se a abertura das 
membranas das válvulas do Vulcain-2 e a válvula do condicionamento térmico do motor é encerrada. A pré-deflexão do da tubeira 
HMY7B ocorre a Ho-Im 50s e o fornecimento de energia eléctrica ao lançador é transferido para a fonte a bordo do lançador a Ho-Im 
5s. Nesta fase termina a pressurização dos tanques do estágio ESC-A a partir do solo e inicia-se a verificação da selagem das 
válvulas do estágio. 


O início do sistema de controlo automático da sequência de ignição tem lugar a Ho-37s, ao mesmo tempo que são activados os 
gravadores de bordo e são armadas as linhas de segurança pirotécnicas. Segue-se a Hç-30s a verificação da purga do circuito 
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umbilical entre o solo e o lançador e são abertas as válvulas do estágio EPC. Os sistemas de controlo de atitude do estágio EPC são 
activados a Ho-22s, dando-se nesta altura a autorização para a transferência para o controlo de bordo. 


O sistema de correcção do efeito POGO é activado a Hç-16,5s e procede-se à ventilação da carenagem e da secção de equipamento 
do lançador. As válvulas do sistema de supressão de ondas de choque são abertas a Ho-12s. 


A sequência irreversível inicia-se a H,-6s com a activação e ignição do sistema AMEF para queimar o hidrogénio residual que se 
0 

possa ter acumulado na plataforma de lançamento. São enviados os comandos para a retracção dos braços de abastecimento 

criogênico. O fusível de controlo de comunicação de informação é transferido para o lançador. 


A sequência de ignição Inicia-se a Ho-3s com a verificação do estado do computador, transferência dos sistema de orientação inercial 
para o modo de voo, monitorização das pressões do oxigénio e do hidrogénio líquido, e activação das funções de controlo de 
navegação, orientação e atitude. A deflexão da tubeira HM7B é verificada a Hç-2,5s e a Ho-1,4 é encerrada a válvula de purga do 
motor. A Ho-0,2s é verificada a recepção do sinal de “retracção dos braços criogénico” enviado pelo computador de bordo. 


Entre Ho e a H+6,65s dá-se a ignição do motor Vulcain-2 e a verificação da sua operação correcta (o tempo a Hç+1s corresponde à 
abertura da válvula da câmara de hidrogénio). O final da verificação da operação motor principal ocorre a Hç+6,9s e a ignição dos 
propulsores laterais de combustível sólido ocorre a Ho+7,05s. 


4 
' 


, n 
ra 
É 
. , 
PLS a co Vea 


F 7 e Ee — 
A a a O ig ep Rd = 


mal 
a] 
| 
= 
la 
= 
= 
m 
= 
E 
d 
Es 
Po 
rg 
e) 
| | 
E 
A 
Ft 
a : 
E 
E) 
E E) 
a 
[E 
E! 
fem! 
ra 
e 
a 





Em Órbita — Vol.12 — N.º 129/ Outubro de 2012 94 


Eatts | 
E ne PF É E 2 














O lançamento da missão VA209 teve lugar às 2118UTC do dia 28 de Setembro com o lançador a abandonar a plataforma de 
lançamento a T+7,30s. A T+12,62s iniciava-se a manobra de inclinação e a T+17,05s iniciava-se a manobra de rotação do lançador 
em torno do seu eixo Bone iar Esta manobra terminava a T+32,05s. O foguetão Ariane-SECA atingia a velocidade do som a 

= À T-+48,ls. A separação dos dois propulsores laterais de 
combustível sólido dava-se a T+2m 21s e a separação 
das duas metades da carenagem de protecção ocorreu 
a T+3m 17s. 


A telemetria do lançador começava a ser recebida pela 
estação de Natal a T+ê8m Is e a T+8m 59s terminava a 
queima do estágio criogénico principal EPC, com a 
sua separação a ter lugar a T+9m 5s. A ignição do 
estágio criogênico superior ocorria a T+9m Os e os 
dados telemétricos do lançador começavam a ser 
recebido pela estação da Ilha de Ascensão a T+HI3m 
41s, começando a ser recebidos na estação de 
Libreville a T+I8m 26s (depois dos dados deixarem 
de ser recebidos na Ilha de Ascensão a 17/m 41s — e 
em Natal — 12m 11s). Entretanto, o ponto de altitude 
ra dis SE E E da mínima na trajectória (a 149,6 km) é atingido a 

pe; RD O +] T+14m 41Is. A estação de Malindi começava a receber 
E E a telemetria do Ariane-SECA a T+23m Íls. 





O final da queima do estágio superior ESC-A ocorria 
a T+25m 17s com o lançador a entrar na fase 
balística. O procedimento para a separação do satélite 
ASTRA-2F aniciava-se a T+25m 22s com a 
orientação do conjunto e posterior estabilização, 
seguindo-se a estabilização do satélite. A sua 
separação às 2245UTC (T+27/m 23s). Após a 
separação do primeiro satélite era agora a vez de se 
proceder à separação do adaptador Sylda para permitir 
a posterior separação do satélite indiano GSAT-10. A 
T+27m 33s procedia-se à orientação do conjunto em 


antecipação da separação do adaptador Stlda que 
ocorreria a T+28m 53s (2247UTC). Antes da 
separação do satélite GSAT-10, o estágio ESC-A 
procedeu a uma nova manobra de orientação a T+29m 
3s antes da separação do satélite que ocorreu às 
2148UTC (T+30m 445). 


Com os dois satélites agora em órbita, era tempo de 
colocar o estágio ESC-A numa órbita segura e 
afastada dos satélites. O estágio era orientado para a 
manobra de separação a T+38m 55s e colocado com 
uma rotação de 45º/s a T+40m 36s. O tanque de 
oxigénio era colocado em modo passivo a T+4Im 36s 
e o Início do modo passivo para o ESC-A dava-se a 
T+46m 08s. 





A separação dos satélites teve lugar numa órbita com 
um apogeu a 35.938 km de altitude (apogeu alvo de 35.933 km), perigeu a 249,7 km de altitude (perigeu alvo de 249,7 km) e 
inclinação orbital de 6,00º (inclinação orbital alvo de 6º). Após a separação ambos os satélites utilizariam os seus próprios meios de 
propulsão para atingir a órbita geossíncrona. 


As manobras de elevação orbital do satélite GSAT-10 terminaram a 3 de Outubro com o veículo a ficar colocado numa órbita 
geoestacionária com um apogeu a 35.734 km, perigeu a 35.585 km, inclinação orbital de 0,172º e período orbital de 1.430 minutos. 
Neste mesmo dia o satélite procedeu à abertura dos seus dois painéis solares e das antenas de comunicações. 
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CZ-2D lança Francisco de Miranda 


O segundo satélite venezuelano foi colocado em órbita a 29 de Setembro de 2012 e tal como aconteceu com o primeiro (o satélite 
VENESAT-1 “Simon Bolivar”), o lançamento foi levado a cabo desde a República Popular da China. O satélite VRSS-1 “Francisco 
de Miranda” é um satélite de detecção remota que terá grande importância para melhorar diversas áreas do dia-a-dia da população 
daquele país da América Latina. 


O satélite Francisco de Miranda 


O satélite “Francisco de Miranda” (muitas vezes referido somente como “Miranda” pelas autoridades venezuelanas) é baseado na 
plataforma CAST2000 desenvolvida e fabricada pela Academia Chinesa de Tecnologia Espacial (CAST). O sistema de aplicação no 
solo, tais como dados de detecção remota e estações de 
recepção de imagens, é também desenvolvido pelo 
CAST. A plataforma CAST2000 é uma plataforma 
compacta caracterizada pela sua alta performance, 
expansibilidade e flexibilidade. Esta adaptada com um 
subsistema de controlo, rastreio e telecomunicações em 
banda S, um subsistema de transmissão de dados em 
banda X e é estabilizada no seus três eixos espaciais que é 
capaz de oferecer um controlo de alta precisão, alta 
abrangência de observação e um controlo orbital flexível. 
A plataforma possui também um sistema de manutenção 
altamente integrado e um sistema de fornecimento de 
energia altamente efectivo. 





A plataforma já foi aplicada em diversos satélites e é capaz de operar em órbitas baixas, médias e elevadas, tendo um tempo de vida 
útil de mais de três anos. A sua massa varia entre 200 kg e 400 kg e a sua capacidade de carga varia entre 300 kg e 600 kg. A massa 
do satélite VRSS-1 no lançamento era de 880 kg. 


De forma geral a plataforma CAST2000 pode ser utilizada para 
missões de observação da Terra, demonstração tecnológica, 
exploração científica, exploração ambiental da Terra, pesquisa e 
aplicação meteorológica, comunicações e navegação. 


A bordo do Francisco de Miranda encontram-se duas câmaras de alta 
resolução e de média resolução. As câmaras de alta resolução 
possuem uma resolução espacial de 2,5 metros em modo 
pancromático e de 10 metros em modo multiespectral. As câmaras de 
média resolução têm uma resolução espacial de 16 metros. O satélite 
deverá operar por um tempo mínimo de cinco anos (dois anos mais 
do que é usualmente especificado para a plataforma CAST2000). 


O Miranda é o primeiro satélite de detecção remota da Venezuela que 
será principalmente utilizado para investigação de recursos terrestres, 
protecção ambiental, monitorização e gestão de desastres, estimação 
de colheitas e planeamento urbano. Segundo Mariano Imber, Director 
Executivo da Agência Bolivariana para Actividades Espaciais 
(ABAE), o satélite será também utilizado para a prospecção de 
sistemas produtivos, tais como mineração, agricultura e pescas, sendo 
também utilizado para planificação urbana pelo Ministério da 
Habitação e Urbanização. Falando aos jornalistas a 21 de Setembro 
de 2012, Imber referiu que “este projecto espacial será também 
utilizado para a gestão ambiental, detecção de desastres e 
emergências que podem ocorrer em várias áreas da Venezuela.” 
Ainda segundo Mariano Imber, o satélite será capaz de produzir 
informação em tempo real acerca do que está a ocorrer na linha 
costeira venezuelana. Orbitando a uma altitude de 639 km e com três 
passagens diárias sobre território da Venezuela, o satélite obterá 350 
imagens por dia, segundo Jorge Arreaza — Ministro da Ciência, 
Tecnologia e Inovação. O satélite Francisco de Miranda irá passar 
sobre a mesma área do território a cada 51 dias. 


Generalíssimo Francisco de Miranda 'El Precursor' 


Nascido em Caracas a 28 de Março de 1750, Sebástian 
Francisco de Miranda é geralmente conhecido como 
“Generalíssimo Francisco de Miranda”. É um 
revolucionário ' venezuelano que  planeou a 
independência das colónias espanholas na América do 
Sul. Os seus planos não tiveram resultado, mas foi um 
precursor de Simão Bolívar que liberou uma vasta 
porção da América Latina do domínio espanhol. 
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O custo total do projecto é de 144,8 milhões de dólares, dos quais 67,8 milhões destinados à compra do satélite, 22 milhões para o 
serviço de lançamento, 3 milhões para as primeiras operações orbitais, 16 milhões pelo sistema de controlo do satélite na Venezuela, 
22 milhões para o software de controlo, 2 milhões para o sistema de simulação e 7 milhões para o treino dos técnicos venezuelanos 


na China. 
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Satélite Miranda 


Lira mirade soberana en árbito sobre la Patrla Nuevo 
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Plataforma tecnológica 
Es un satélite de órbita del tipo Heliosincrônico (550) que gira alrededor 


de la tierra 14 veces al dia, pasando tres de ellas por territorio venezolano. 
Está orientado a la observación de nuestro planeta (imágenes) y se ubica 


Áreas beneficiadas 
- Gestión ambiental 
p= Sistemas productores 


a una altura aproximada de 6395 km 


Câmaras Cámaras 
Multiespectrales Pancromáticas 


Antena de banda À 
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»- Información básica 
n- Salud 

p= Gestión de riesgos 
»- Seguridad y defensa 
=- Planificación 


Órbita de Venezuela 
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O satélite Francisco de Miranda durante a fase de preparação para o lançamento. 


Outro dos aspectos do acordo entre a China e a Venezuela é a construção do “Centro de Investigación, Diseiio y Ensamblaje de 
Satélites” em Puerto Cabello, estado de Carabobo, que irá ser operado por técnicos venezuelanos, e a presença na China de técnicos 
e cientistas venezuelanos que aprenderam e prepararam futuros desenvolvimentos tecnológicos no seu país. Planos futuros prevêem 
o desenvolvimento de um terceiro satélite mas desta vez construído na Venezuela. 
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O foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D 


O foguetão lançador chinês CZ-2D Chang Zheng-2D (fik 5] Xir), fabricado pela Academia de Tecnologia Espacial de 
Xangai, é um veículo a dois estágios destinado a colocar satélites em órbitas terrestres baixas. O seu primeiro estágio é semelhante 
ao do foguetão lançador CZ-4 Chang Zheg-4, bem como o seu segundo estágio exceptuando uma secção de equipamento melhorada 


em relação ao CZ-4. 
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O €CZ-2D Chang Zheng-2D tem a capacidade de colocar uma carga de 3.500 kg 
numa órbita a uma altitude de 200 km com uma inclinação de 28,0º em relação ao 
equador terrestre ou uma carga de 1.300 kg para uma órbita sincronizada com o Sol 
a uma altitude de 645 km. No lançamento desenvolve 2.961,6 kN, tendo uma massa 
total de 232.250 kg, um comprimento de 41,056 metros e um diâmetro de 3,35 
metros. 


O CZ-2D Chang Zheng-2D é principalmente lançado desde o Complexo de 
Lançamento LC-43 do Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan (áreas LA-2B 
“138” e SLS-2 *603”), mas pode também ser lançado desde Xichang e Taryuan. 


O primeiro lançamento do CZ-2D teve lugar a 9 de Agosto de 1992 (O800UTC) 
quando o veículo Y1 colocou em órbita o satélite recuperável FSW-2 (1) (22072 
1992-0514). 


É à RRNCro Segundo Estágio 
Estágio estágio L-35 
L-138 


DO Motor principal 


Massa (kg) 39.550 
Impulso específico (m/s) 289 297 282 
Diâmetro carenagem (m) 








O CZ-2D Chang Zheng-2D pode utilizar dois tipos de carenagens de protecção 
distintas dependendo do tipo de carga a colocar em órbita. A carenagem Tipo A tem 
um diâmetro de 2,90 metros (com esta carenagem o lançador tem um comprimento 
total de 37,728 metros) e a carenagem Tipo B tem um diâmetro de 3,35 metros 
(comprimento total de 41,056 metros). 


A tabela na página seguinte mostra todos os lançamentos levados a cabo pelo 
foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D. 


l — carenagem de protecção; 2 — carga; 3 — secção de suporte; 4 — secção 
frontal do tanque de oxidante do segundo estágio; 5 — secção de equipamento; 
6 — secção Interestágio; 7 — tanque de oxidante do segundo estágio; 8 — secção 
inter-tanque; 9 — tanque de combustível do segundo estágio; 10 — motores 
vernier do segundo estágio; 11 — motor principal do segundo estágio; 12 — 


secção central interestágio; 13 — estrutura central interestágio; 14 — tanque de 
oxidante do primeiro estágio; 15 — secção inter-tanque; 16 — tanque de 
combustível do primeiro estágio; 17 — secção de transição posterior; 18 — 
aletas de estabilização; 19 — motor do primeiro estágio 
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Lançamento 
1992-051 
1994-037 
1996-059 
2003-051 
2004-039 
2005-025 


2005-033 


2007-019 


2008-056 


2008-061 
2009-069 
2010-027 


2010-040 


2010-047 


2011-068 


2012-020 


2012-052 


Veículo 
lançador 


Yi 
Y2 
Y3 
Y4 
Y5 
Y6 


à gg 


Y8 


Y12 


Y9 
Y10 
Y15 


Y14 


Yi 


Y19 


Y17 


Y18 (2) 


Lançamentos realizados pelo foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D 


Data de 
Lançamento 


9-Ago-92 
3-Jul-94 
20-Out-96 
3-Nov-03 
27-Set-04 
5-Jul-05 


29-Ago-05 


25-Mai-07 


5-Nov-08 


1-Dez-08 
9-Dez-09 
15-Jun-10 


24-Ago-10 


22-Set-10 


20-Nov-11 


6-Mai-12 


29-Set-12 
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Hora (UTC) 
08:00:00 
08:00:00 
07:20:00 
07:20:04 
08:00:04 
22:40:00 


08:45:04 


07:12:00 


00:15:06,909 


04:42:00 
08:42:00 
01:39:04,115 


07:10:04,075 


02:42:00,835 


00:15:04,609 


07:10:04,736 


04:12:04,576 


Local de 
Lançamento 


Jiuquan, 138 
Jiuquan, 138 
Jiuquan, 138 
Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 
Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Jiuquan, 603 


Satélites 


Fanhui Shi Weixing-2 (1) 
(22072 1992-0514) 
Fanhui Shi Weixing-2 (2) 
(23145 1994-0374) 
Fanhui Shi Weixing-2 (3) 
(24634 1996-0594) 
Fanhui Shi Weixing-3 (1) 
(28078 2003-0514) 
Fanhui Shi Weixing-3 (2) 
(28424 2004-0394) 
Shijian-7 
(28737 2005-0254) 
Fanhui Shi Weixing-3 (3) 
(28824 2005-0334) 
Yaogan Weixing-2 
(31490 2007-0194 
Zheda Pixing-1 
(31491 2007-019B) 
Shiyan Weixing-3 
(33433 2008-0564) 
Chuangxin-1 (2) 
33434 2008-056B) 
Yaogan Weixing-4 
(33446 2008-0614) 
Yaogan Weixing-7 
(36110 2009-0694) 
Shijian-12 
(36596 2010-0274) 
Tianhui-l 
(36985 2010-0404) 
Yaogan Weixing-11 
(37165 2010-0474) 
Zheda Pixing-iA (1) 
(37166 2010-047B) 
Zheda Pixing-lA (2) 
(37167 2010-047C) 
Chuangxin-1 (3) 
(37930 2011-0684) 
Shiyan Weixing-4 
(37931 2011-068B) 
Tianhui-1B 
(38256 2012-0204) 


VRSS-1 “Francisco de Miranda 


(XXXXX 2012-0524) 
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Lançamento do satélite Francisco de Miranda 


Após o lançamento bem sucedido do satélite de comunicações VENESAT-1 “Simon Bolivar” a 29 de Outubro de 2008, os governos 
chinês e venezuelano assinaram um novo acordo para o desenho, desenvolvimento e construção de um novo satélite, o VRSS-1 
(Venezuela Remote Sensing Satelhte-1), mais tarde rebaptizado com o nome de “Francisco de Miranda”. O contrato foi assinado a 
26 de Maio de 2011, na capital venezuelana, Caracas, com a presença de Ricardo Menendez Prieto, Ministro do MPPCTII 
(Ministerio del Poder Popular para la Ciencia, Tecnologia, Inovacion y Industrias Intermédias) e de Ym Liming, presidente da 
Corporação Industrial Grande Muralha da China (CGWIC), que comercializa os serviços de fabrico e lançamento de satélites da 
China. 


RR mi E Es o 
E ordo ar aeraçpiane srpecial 
PST SP ET ESEC To 


WEST 





Com o desenvolvimento do satélite Miranda a decorrer a bom ritmo acompanhado com a presença de técnicos e especialistas 
venezuelanos em Pequim, o satélite seria trasladado para o Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan a 17 de Agosto de 2012. 
Após chegar ao seu local de lançamento, todos os seus sistemas foram novamente revistos e testados para averiguar que não havia 

É sofrido danos durante o transporte entre Pequim e Jiuquan. Para 
além dos testes eléctricos e funcionais, procedeu-se à montagem 
dos painéis solares e posterior testes integrados, seguindo-se o 
processo de abastecimento do satélite com os propolentes 
necessários para as suas manobras orbitais. O satélite seria 
colocado no interior da carenagem de protecção e depois 
transportado para o Complexo de Lançamento LC43 onde seria 
içado na Plataforma de Lançamento *603”, sendo colocado sobre 
o segundo estágio do foguetão lançador CZ-2D Chang Zheng-2D 
já montado na plataforma de lançamento. 


Com as condições atmosféricas perfeitas para o lançamento e 
sem haver qualquer percalço no decorrer da contagem 
decrescente cuja parte final foi transmitida em directo pela 
televisão venezuelana, o lançamento do segundo satélite daquele 
país teve lugar às 0412:04,576UTC do dia 29 de Setembro. 
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Todas as fases do lançamento decorreram como previsto. Após 
a ignição dos motores do primeiro estágio do foguetão 
lançador CZ-2D Chang Zheng-2D, o veículo rapidamente 
abandonou a plataforma de lançamento “603º do Complexo de 
Lançamento LC43 e dirigiu-se para o seu azimute de voo. A 
fase inicial da ascensão é acompanhada com a queda de placa 
de isolamento térmico que envolvem a carenagem de 
protecção do satélite. 


A ignição do primeiro estágio teve uma duração de 2 minutos e 
36 segundos (156,568s), altura em que se dá a separação entre 
este estágio e o segundo estágio que entretanto entra por sua 
vez em ignição. De seguida, tem lugar a 3 minutos e 1 segundo 
(181,658s) a separação das duas metades da carenagem de 
protecção. Dispositivos pirotécnicos cortam as ligações que 
mantêm as duas metades da carenagem unidas e de seguida um 





sistema de molas afasta-as, dando-lhes o impulso necessário 
para não colidirem com o segundo estágio que segue o seu 
VOO. 


O final da queima do segundo estágio ocorre em duas fases 
bem distintas. Primeiro, a 5 minutos e 23 segundos (323,446s) 
ocorre o final da queima do motor principal do segundo estágio 
enquanto que os motores vernier continuam a funcionar até 12 
minutos e 19 segundos (739,815s), altura em que terminam a 
sua queima. A separação do satélite VRSS-1 “Francisco de 
Miranda” ocorria a cerca de 12 minutos e 51 segundos 
(771,815s) após a ignição do primeiro estágio. 


Já em órbita terrestre, o satélite procedeu à abertura dos seus 

painéis solares pelas 0427UTC, declarando-se assim o sucesso 
tesusiga da missão. O satélite ficou colocado numa órbita inicial com 
BRUCE um apogeu a 651 km de altitude, perigeu a 635 km de altitude 
miss c inclinação orbital de 98º. 
















| a: , E] i 


Dhdpomrnes Cro 





di t a 1 


O lançamento do foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D desde Jiuquan com o satélite venezuelano Francisco de Miranda. 
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PLEASE, DON'T WEAR FUR! 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Agosto e Setembro de 2012. Por debaixo de cada 
satélite está referida uma sequência de quatro números que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), 
a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram fornecidos pelo Space 
Track e são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Órbita. 


Data UTC 
Local 

01 Ago. 1935:13 2012-0424 38738 
Baikonur, LC1 PU-5 

(428 /403/51,65/92,87) 

02 Ago. 2150 2012-0434 38740 
CSG Kourou, ELA3 

(35795 /35777/ 0,02 / 1436,07) 


Des. Int. 


38741 
(35796 / 35776 / 0,05 / 1436,06) 
06 Ago. 1931:00 2012-044A 38744 
Baikonur, LC81 PU-24 
(4905 / 264 / 49,89 / 140,73) 
38745 
(4977 /264 /49,88/ 141,59) 
19 Ago. 0645:59 2012-0454 38749 
Oc. Pacífico, Odyssey 
(35790 / 35785 / 0,05 / 1436,13) 
30 Ago. 0805:27 2012-0464 38752 
Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
COS sono o sas To) 
38753 
(30661 /607/9,91/541,69) 
09 Set. 0423  2012-047A 38755 
Satish Dawan SHAR, FLP 
(699 / 696 / 98,2 / 98,73) 
2012-047B 38756 
(658 /640/98,17/97,6) 
13 Set. 2139 2012-0484 38759 
Vandenberg AFB, SLC-3E 
Elementos orbitais não disponíveis 
2012-048B 38760 
Elementos orbitais não disponíveis 
2012-048C 38761 
Elementos orbitais não disponíveis 
2012-048D 38762 
Elementos orbitais não disponíveis 


2012-048E 38763 
Elementos orbitais não disponíveis 
2012-048F 38764 


Elementos orbitais não disponíveis 
2012-048G 38765 
Elementos orbitais não disponíveis 
2012-048H 38766 
Elementos orbitais não disponíveis 
2012-048) 38767 
Elementos orbitais não disponíveis 
2012-048K 38768 
Elementos orbitais não disponíveis 
2012-048L 38769 
Elementos orbitais não disponíveis 
2012-048M 38770 
Elementos orbitais não disponíveis 
2012-048P SST 
Elementos orbitais não disponíveis 
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NORAD Designação 


Peso (kg) 


Progress M-16M 
7.290 


Intelsat-20 
6.094 


Hylas-2 
3.311 
Telkom-3 
1.600 


Express-MD2 
1.140 
Intelsat-21 
5.984 


RBSP-A 
647,60 


RBSP-B 
666,60 
SPOT-6 
EA 


PROITERES 
15 

USA-238 (NROL-36) 
6.500 


SMDC-ONE 2.2 (Baker) 
4,0 

Aeneas 

4,0 

CSSWE 

4,0 

CXBN 

2,60 

CP-5 

1,0 

CINEMA-l 

4,0 

STARE A (RE) 
4,0 
SMDC-ONE 2.1 (Able) 
4,0 
AeroCube-4.5A 
1,0 
AeroCube-4.5B 
1,0 
AeroCube-4 

1,0 

NOSS-3 6B 
6.500 


Lançador 


11A511U Soyuz-U (J115000-134) 


Ariane-SECA (VA208/L564) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93531/99532) 


Zenit-3SLB/DM-SL (22/33J1) 


Atlas-V/401 (AV-032) 


PSLV-C21 


Atlas-V/401 (AV-033) 'Rosie' 
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14414-1A Soyuz-2-' 





17 Set. 1628:40 2012-0494 A/Fregat (J115000-012/1037) 


Baikonur, LC31 PU-6 








6 .000 


CA (VA209/L565) 






(35813 / 23968 / 0,61 / 1145 





466) 
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Outros Objectos Catalogados 


A tabela indica os objectos catalogados em órbita no mês de Setembro de 2012. 


Data Lançamento Des. Int. NORAD Designação Veículo Lançador Local de Lançamento 
09 Setembro 2012-047C 38757 PS-4 PSLV-C21 Satish Dawan, SHAR, FLP 
13 Setembro 2012-048N 38770 Centaur Atlas-V/401 (AV-033) 'Rosie' Vandenberg AFB, SLC-3E 
17 Setembro 2012-049B 38772 Fregat-M (1037) 144A14-1A Soyuz-2-1 A/Fregat-M (J115000-012/1037) 
Baikonur, LC31 PU-6 
18 Setembro 2012-050C 38776 H-18 (CZ3BEY15) CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y 15) Xichang, LC2 
18 Setembro 2012-050D 38777 (Destroço) CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y15) Xichang, LC2 
28 Setembro 2012-051C 38780 ESC-A (VA209/L565) Ariane-SECA (VA209/L565) CSG Kourou, ELA3 
28 Setembro 2012-051D 38781 Sylda-5 n.º 48-A (V A209) Ariane-SECA (VA209/L565) CSG Kourou, ELA3 
10 Maio 1999-025ETX 38783 (Destroço) FY-1C Fengyun-1ICCZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) Taiyuan, LC7 
a (são catalogados 49 objectos resultantes da desintegração do satélite FY-1C Fengyun-1C num teste ASAT) 
10 Maio 1999-025EVY - 38832 (Destroço) FY-1C Fengyun-1ICCZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) Taiyuan, LC7 


Regressos / Reentradas 


A tabela indica os satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram no mês de Setembro de 2012. Estas informações são cedidas pelo Space Track. Ree: reentrou na atmosfera terrestre; 
Reg: regressou após a missão. 


Data Status Des. Int. NORAD Designação Lançador Data Lançamento Local Lançamento D. Órbita 
01 Set. Ree. 1999-057BY 26186 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (Y1) 14 Outubro Taiyuan, LC7 4706 
02 Set. Ree. 1993-036AKW 35452 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 7018 
03 Set. Ree. 1997-051JS 34600 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 5468 
04 Set. Ree. 1997-051JN 34596 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 5469 
05 Set. Ree. 1993-036AFE | 34975 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 7021 
05 Set. Ree. 1993-036BNR 37536 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 7021 
06 Set. Ree. 1993-036TQ 34471 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 7022 
09 Set. Ree. 2006-016E 38545 (Destroço) Delta-2 7420-10C (D314) 28 Abril Vandenberg AFB, SLC-2W 2326 
09 Set. Ree. 1999-057SG 35328 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (Y 1) 14 Outubro Taiyuan, LC7 4714 
09 Set. Ree. 1993-036BGC 37106 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 7030 
I0 Set. Ree. 1999-025JZ 29951 (Destroço) Fengyun-lC CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio Taiyuan, LCl 4872 
10 Set. Ree. 1989-006AU 33552 (Destroço) Ariane-2 (V28) 27 Janeiro CSG Kourou, ELA] 8627 
12 Set. Ree. 2011-045C 37800 Tanque Briz-M (99522) 8K82KM Proton-M/Briz-M (93521/99522) 17 Agosto Baikonur, LC200 PU-39 392 
I4 Set. Ree. 2012-0384 38706 HTV-3 Kounotori-3 H-2B (F3) 21 Julho Tanegashima, Yoshinubo LP2 55 
17 Set. Reg. 2012-022A 38291 Soyuz TMA-04M 114511U-FG Soyuz-FG (J115000-041) 15 Maio Baikonur, LCI PU-5 125 
I8 Set. Ree. 2012-049B 38772 Fregat (1037) 14414-1A Soyuz-2-1A/Fregat-M (J115000-012/1037) 

17 Setembro Baikonur LC31 PU-6 l 
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20 Set. 
20 Set. 
21 Set. 
21 Set. 
24 Set. 
24 Set. 
24 Set. 
25 Set. 
25 Set. 
26 Set. 
27 Set. 
27 Set. 
28 Set. 
28 Set. 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Reg. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


1999-025QL 
1993-036AEL 
1997-051EU 
1997-051NE 
1976-061D 
1993-014H 
2012-0244 
1999-025BAD 
1993-036AVD 
1999-057DB 
2007-006H 
1997-051QC 
1993-036ATL 
2006-006DB 


30083 
34957 
34352 
34902 
14815 
27753 
38335 
30939 
35963 
26213 
31134 
35482 
35838 
38561 
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(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) 

(Destroço) 

Cosmos 2480 
(Destroço) Fengyun-1C 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) 

Anel interestágio 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Briz-M (88515) 


CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
11K65M Kosmos-3M (53731-284) 29 Junho 


15Zh58 Start-1 25 Março 
11A511U Soyuz-U (78031229) 17 Maio 
CZ-4B Chang Zeng-4B (Y2) 10 Maio 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
CZ-4B Chang Zheng-4B (Y1) 14 Outubro 
Atlas-5/401 (AV-013) 09 Março 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
8K82KM Proton-M/Briz-M (53511/88515) 28 Fevereiro 


Taiyuan, LC] 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
NIIP-53 Plesetsk, LC132/2 
GNIIP Plesetsk, LC158 
GIK-1 Plesetsk, LC16/2 
Taiyuan, LC] 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
Taiyuan, LC7 

Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 


4882 
7041 
5486 
5486 
13236 
PLZ 
130 
4887 
7046 
4731 
2029 
5492 
7049 
2404 
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Lançamentos orbitais previstos para Outubro e Novembro de 2012 


Dia (UTC) 
Outubro 
04 (1210:00)* 


08 (0035:07)* 


12 (1815:00) 


IZ 


14 (0737:00) 
23 (1051:13) 
25 

25 

26 (0630) 

31 (0741:19) 
Novembro 


02 


09 


14 
20 
29 


29 


30 
Eos 
Edi 


Edi 


Lançador 


Delta-IVM-+(4,2) 


Falcon-9 v1.0 (F-4) 


Carga 


GPS-IF-3 


Dragon CRS-1 
Orbcomm-26G 


Soyuz-STB/Fregat-MT (B15000-002/1031/V S03)Galileo-FM3 “David” 


CZ-2C Chang Zheng-2C/SMA 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93526/99534) 


11A511U-FG Soyuz-FG (J115000-044) 


Atlas-V/501 (AV-034) 
CZ-3C Chang Zheng-3C 
Naro (KSLV-1) 


11A511U Soyuz-U (136) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93532/99533) 


Ariane-SECA (VA210) 


14414 Soyuz-2-1A/Fregat (267/1034) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93533/99535) 


Strela (1832) 


Rokot/Briz-KM (4926391831/72518) 


14414-1B Soyuz-2-1B (013) 
CZ-4C Chang Zheng-4C (Y9) 
CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 


Antares-110 


Galileo-FM4 “Sif” 


SJ-9 Shigian-9 A 
SJ-9 Shigtan-9B 


Intelsat-23 

Soyuz TMA-06M 
X-37B (OTV>3) 
Beidou-2 'Compass-G6' 
STSAT-2C 


Progress M-17M 


Luch-5B 
Yamal-300K 


Eutelsat-21B/W6A 
Star One-C3 


Meridian 

FchoStar-16 

14F133 Kondor-E 
14F132 Rodnik 

14F132 Rodnik 

14F132 Rodnik 
Resurs-P 

YG-9 Yaogan Weixing-9 
ZX-12 Zhongxing-12 
Cygnus Mass Simulator 
Dove-l 

PhonesSat-vla 


PhoneSat-vlb 
PhoneSat-vlc 


* Lançamento já efectuados a quando da edição deste número do Boletim Em Órbita. 
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Local 


Cabo Canaveral, SLC-37B 


Cabo Canaveral, SLC-40 


CSG Kourou, ZLS 


Taiyuan, LC9 


Baikonur, LC81 PU-24 
Baikonur, LC31 PU-6 
Cabo Canaveral, SLC-41 
Xichang, LC2 

Naro 


Baikonur, LC1 PU-5 


Baikonur, LC81 PU-24 


CSG Kourou, ELA3 


GIK-1 Plesetsk, LC43/4 
Baikonur, LC200 PU-39 
Baikonur, LC175/59 


GIK-1 Plesetsk, LC133/3 


Baikonur, LC31 PU-6 
Jiuquan, LC43 603 
Xichang, LC2 


Wallops Isl MARS, LP-0A 


Ml 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


Oleg Viktorovitch Novitsky (1) 
Yevgemi Igorevich Tarelkin (1) 
Kevin Anthony Ford (2) 
Soyuz TMA-06M 
114511U-FG Soyuz-FG 
Baikonur, LC1 PU-5 


23 Outubro, 2012 


Pavel Vladimirovich Vinogradov 
Alexander Alexandrovich Misurkin 
Christopher John Cassidy 





19 de Dezembro de 2012 Soyuz TMA-07M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Roman Yuriyevich Romanenko (2); Chris Austin Hadfield (3): Thomas Henry Marshburn (1) 
Fyodor Nikolayevich Yurchikhim; Luca Salvo Parmitano; Karen Lulean Nyberg 


2 de Abril de 2013 Soyuz TMA-08M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Pavel Vladimirovich Vinogradov (3); Alexander Alexandrovich Misurkin (1); Christopher John Cassidy (2) 
Oleg Valeriyevich Kotov; Sergey Nikolayevich Ryazansky; Michael Scott Hopkins 


29 de Maio de 2013 Soyuz TMA-09M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Fyodor Nikolayevich Yurchikhim (4); Luca Salvo Parmitano (1): Karen Lulean Nyberg (2) 
Mikhail Vladislavovich Tyurin; Richard Alan Mastracchio; Koichi Wakata 


30 de Setembro de 2013 Soyuz TMA-10M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Oleg Valeriyevich Kotov (3); Sergey Nikolayevich Ryazansky (1); Michael Scott Hopkins (1) 
Alexander Vikentyevich Skvortsov; Oleg Germanovich Artemyev; Steven Ray Swanson 


29 de Novembro de 2013 Soyuz TMA-11M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Mikhail Vladislavovich Tyurin (3); Richard Alan Mastracchio (4); Koichi Wakata (4) 
Maksim Surayev; Gregory Reid Wiseman; Alexander Gerst 


22 de ?? de 2013 Shenzhou-10 CZ-2F Chang Zheng-2F (Y10)  Jiuquan, 921 

RG RR A Rd 

a a a Ra Rad, 

31 de Março de 2014 Soyuz TMA-12M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 


Alexander Vikentyevich Skvortsov (2); Oleg Germanovich Artemyev (1); Steven Ray Swanson (3) 
Alexander Samokutyayev; Elena Olegovna Serova; Barry Eugene Wilmore 
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22? de Maio de 2014 Soyuz TMA-13M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Maksim Surayev (2); Gregory Reid Wiseman (1); Alexander Gerst (1) 
Sergei Viktorovich Zalyotin; Samatha Cristoforetti; Terry Wayne Virts 


2? de Setembro de 2014 Soyuz TMA-14M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Alexander Samokutyayev (2); Elena Olegovna Serova (1): Barry Eugene Wilmore (2) 
Yuri Valentinovich Lonchavok; Alexei Nikolayevich Ovchinin; Kjell Norwood Lindgren 


22? de Novembro de 2014 Soyuz TMA-15M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Sergei Viktorovich Zalyotin (3); Samatha Cristoforetti (1); Terry Wayne Virts (2) 
Cosmonauta russo; Kimiya Yu; Peggy Whitson 


2? de Março de 2015 Soyuz TMA-16M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Yuri Valentinovich Lonchavok (4): Alexei Nikolayevich Ovchinim (1); Kjell Norwood Lindgren (1) 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


2? de Junho de 2015 Soyuz TMA-17M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta russo; Kimiya Yui; Peggy Whitson 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


2? de Setembro de 2015 Soyuz TMA-18M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22? de Novembro de 2015 Soyuz TMA-19M 11A511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (1): Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da ESA (2); Astronauta dos EUA 


22? de Março de 2016 Soyuz TMA-20M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22 de Maio de 2016 Soyuz TMA-21M 114511U-FG Soyuz-FG Baikonur, LC1 PU-5 
Cosmonauta russo; Thomas Pesquet (1) (2); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (º?); Astronauta dos EUA 


Futuras Expedições na ISS 


A Expedição 33 é composta por Sunita Williams (Comandante — EUA), Yuri 
Malenchenko (Engenheiro de Voo — Rússia), Akihiko Hoshide (Engenheiro de 
Voo — Japão), Oleg Novitsky (Engenheiro de Voo — Rússia), Yevgeni Tarelkim 
(Engenheiro de Voo — Rússia) e Kevin Ford (Engenheiro de Voo — EUA), sendo 
estes três últimos lançados a 15 de Outubro de 2012 a bordo da Soyuz TMA- 
06M. 


A Expedição 34 será composta por Kevin Ford (Comandante — EUA), Oleg 
Novitsky (Engenheiro de Voo — Rússia), Yevgeni Tarelkim (Engenheiro de Voo 
— Rússia), Roman Romanenko (Engenheiro de Voo — Rússia), Chris Hadfield 
(Engenheiro de Voo — Canadá) e Thomas Marshburn (Engenheiro de Voo — 
EUA), sendo estes três últimos lançados a 5 de Dezembro de 2012 a bordo da 
Soyuz TMA-07M. 


A Expedição 35 será composta por Chris Hadfield (Comandante — Canadá), 
Roman Romanenko (Engenheiro de Voo — Rússia), Thomas Marshburn 
(Engenheiro de Voo — EUA) e por Pavel Vinogradov (Engenheiro de Voo — 
Rússia); Alexander Misurkin (Engenheiro de Voo — Rússia); Christopher 
Cassidy (Engenheiro de Voo — EUA). 
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Lançamentos Suborbitais 


A seguinte tabela tenta fazer uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos que se pretende 
listar estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de atingir a órbita 
terrestre mas que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida na rede informática 
mundial, através de pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de várias fontes entre as quais se 
encontram as várias agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos suborbitais realizados 
(por exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, quase de certeza, ser muito 
escassa). 


Muitas vezes são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda mas que não atingem altitudes orbitais. Estes 
lançamentos que não superam os 100 km de altitude, limite inferior do Espaço internacionalmente reconhecido, serão assinalados. 


Os dados do mês de Setembro foram cedidos por Jonathan McDowell (http://www .planet4589.org/space/Jsr/jsr.html). 


Data Hora Nome Lançador Local 

07 Ago. 0730  S-310-41 S-310 Uchinoura 

09 Ago. 0316 Agni ll 

16 Ago. JL-2 

20 Ago. DF-SA Wuzhai 

12 Set. Terrier Lynx Wallops Island 
13 Set. 1230 Alvo Patriot Juno Fort Wingate 
19 Set. 0618 Agmi-IV Chandipur 

20 Set. 1950 Agna-ll Chandipur 

21 Set. 1116 | NASA 46.00460 Terrier Improved Malemute Wallops Island 
22 Set. 1100 NASA 12.075GT Talos Terrier Oriole Wallops Island 
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Cronologia Astronáutica (LXXXI) 


Por Manuel Montes 
-Abril de 1951: França lança o foguetão-sonda Véronique-P2. Serve para ensaiar o sistema de orientação que será utilizado nos 
Véronique-N. Com um aspecto similar a estes últimos mas com somente 500 kg de peso, voa com o impulso de quatro motores de 
combustível sólido (2 toneladas durante 2 segundos). O sistema funciona perfeitamente. 


-Abril de 1951: O centro RAND publica dois relatórios secretos (R-217 e R-218) que confirmam que a tecnologia disponível nestes 
momentos no campo das câmaras de televisão pode ser utilizada imediatamente num programa militar de reconhecimento e de 
meteorologia desde o espaço. O primeiro dos dois relatórios, escrito por James Lipp, Robert Salter e Reinhart Wehner e com o 
título "The Utility of a Satellite Vehicle for Reconnaissance", oferece informação sobre os tipos de resolução que se podem esperar, 
técnicas de transmissão de imagens, e inclusivamente possíveis contra medidas perante este tipo de satélites. O segundo relatório, 
elaborado por Kellog e Greenfield, com o título "Inquiry into the Feasibility of Weather Reconnaissance from a Satellite Vehicle" e 
examina a aplicação meteorológica destes engenhos, incluindo como realizar um seguimento dos sistemas nublosos e sua evolução. 
A US Air Force estudará estes relatórios e encarregará outro ao RAND. Neste caso, o "think tank" deverá realizar recomendações 
sobre como iniciar e levar a cabo um programa de desenvolvimento de satélites de reconhecimento. Este relatório definitivo 
chamar-se-á "Projecto Feed Back" e estará pronto no ano seguinte. 


-18 de Abril de 1951: Finalizada a serie de voos biológicos a bordo de mísseis V-2, os cientistas dirigem a sua atenção para o 
foguetão-sonda Aerobee. A missão do Aerobee RTV-A-1 com o macaco Albert-V e vários ratos a bordo (Aeromed-1/USAF-12) 
finaliza com a destruição da cápsula devido a uma falha no pára-quedas. A carga, que alcança uns 60 km de altitude sobre White 
Sands, nunca será encontrada. 


-26 de Abril de 1951: Despega desde White Sands o veículo Hermes A-1 número 5. É o último da serie. 


-Maio de 1951: Carl A. Wiley (Russell Saunders) menciona na revista Astounding Science Fiction a utilização da pressão da 
radiação solar para a impulsão de naves espaciais. 


-Maio de 1951: Devido aos problemas encontrados nos balões espião do Projecto Gopher, ordena-se a criação de um programa 
paralelo chamado Moby Dick. O seu objectivo será sobrevoar a URSS entre 50.000 e 100.000 pés, completando as tarefas dos 
Gopher. Em ambos os programas, as câmaras viajarão a bordo de uma espécie de gôndola, que ao finalizar o seu trabalho cairá e 
será recolhida no ar por um avião C-119, seguindo uma técnica parecida à que depois se usará para recuperar a película fotográfica 
dos satélites de reconhecimento. 


-1 de Maio de 1951: Inicia-se o programa de desenvolvimento do míssil Hermes-C1, posteriormente baptizado como Redstone. Os 
primeiros doze mísseis, e do 18 ao 29, serão construídos no Guided Missile Center, enquanto que o resto será produzido pela 
companhia principal, Chrysler Corporation. Serão fabricados um total de 62 veículos até 1960, momento em que serão substituídos 
pelo míssil Pershing. O grupo de Von Braun ocupar-se-á do desenho inicial para o US Army. 


-13 de Junho de 1951: Entre os dias 13 e 27, os soviéticos realizam uma série de lançamentos controlados do míssil R-1. 


-14 de Junho de 1951: Procede-se com o lançamento da V-2 número 55, mas os explosivos que permitem a separação do cone 
dianteiro explodem prematuramente, durante o lançamento em White Sands. A missão, dedicada a estudos de radiação solar e 
cósmica, deve ser cancelada. 


-20 de Junho de 1951: Cabo Canaveral vê o primeiro lançamento de um míssil Matador. Isto amplia a zona de testes. 


-22 de Junho de 1951: Voa o primeiro míssil Loki. No futuro será considerado como uma opção para formar parte de etapas 
superiores para foguetões espaciais. 


-28 de Junho de 1951: A V-2 número 52 despega desde White Sands. A missão, denominada Blossom-IV-F, fracassa quando se 
produz uma explosão na parte posterior do míssil aos 8 segundos depois do lançamento. O míssil não supera os 5 km de altitude. 
Devia medir a radiação solar e o brilho do ar atmosférico. 


-30 de Junho de 1951: Decide-se o fim do programa V-2 Hermes. Ainda voarão algumas V-2, mas basicamente para práticas de 
lançamento de mísseis por parte do US Army. 


-30 de Junho de 1951: É criado o Air Force Missile Test Center na Patrick AFB. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Espariia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, 
Quo, On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del 
Espacio”, distribuido exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, 
participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página “Terra”. 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de ION (Newton). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior 
será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada 
pelo motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kgf 
( - /(kg/s)) -s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o 
valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível 
sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de 
operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num 
determinado estágio. E necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é 
bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. 
Após o lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita 
final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a 
latitude é sempre 0º (zero graus). 


Orbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário 
para levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 


T 
es / Du 
e TIL 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa 
direcção constante, a expressão em cima simplifica para 


= fla dt = |vy — vo 


1 
, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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Parâmetros orbitais 


Apogeu: ponto de altitude máxima da órbita. 
Perigeu: ponto de altitude minima da órbita. 


Nodos ascendente e descendente da órbita: 
são os pontos de intersecção da órbita com o 
plano equatorial. Nodo ascendente é aquele 
que o satélite atravessa no Equador quando se 
dirige do Sul para o Norte. Nodo descendente 
é aquele que o satélite atravessa no Equador 
quando se dirige do Norte para o Sul. A “linha 
dos nodos” é aquela que liga os nodos 
ascendente e descendente, passando pelo 
centro da Terra. 


, Satellite 










Equatorial 
Plane 









4 


Vernal 
Equinox 






Ascending Node 





Inclinação (I): ângulo entre o plano orbital do 
satélite e o plano equatorial da Terra. 
Inclinações próximas a 0º correspondem às 
chamadas órbitas equatoriais. Inclinações 

próximas a 90º correspondem às chamadas RE ns 
órbitas polares pois “cobrem os dois pólos. Satellite Orbit 
Orbitas com inclinação entre 0º e 90º rodam 
no mesmo sentido que a Terra (Oeste - Este) e 
por isso são denominadas de "progressivas". Orbitas com inclinação maior que 90º rodam no sentido contrário à Terra (Este - 
Oeste) e por isso são chamadas de "retrógradas". Inclinações maiores que 50º e menores que 130º correspondem a órbitas "polares" 
pois atingem latitudes altas. Inclinações menores que 40º correspondem a órbitas próximas ao Equador. 





Apogee 


Ascensão recta do nodo ascendente (Right Ascension of Ascending Node - RAAN - 0): ângulo entre o primeiro ponto de Aires 
e o nodo ascendente. Segundo valor que alinha a elipse orbital no espaço, considerando que a inclinação é o primeiro. 


Argumento do perigeu (Argument of perigee - T)): é o ângulo medido no plano orbital, na direcção do movimento, do nodo 
ascendente ao perigeu. É o ângulo entre o eixo maior da elipse (linha entre o perigeu e o apogeu) e a linha dos nodos, medido no 
plano da órbita. Varia entre 0º e 360º, sendo igual a 0º quando o perigeu está no nodo ascendente, e 180º quando o satélite está 
mais longe da Terra (apogeu) cruzando o Equador em movimento ascendente. Determina a posição da elipse orbital no plano 


orbital, visto que a inclinação 1 e a ascensão recta €) determinam a posição do plano orbital no espaço. 
Excentricidade: determina a forma da elipse orbital. Círculo: Excentricidade = 0; Elipse longa e estreita: Excentricidade = 1. 


Movimentação média (Mean motion - n): velocidade angular média do satélite (em revoluções por dia) em uma órbita elíptica: n 
= 2.7 /Tonde Té o período orbital. Parâmetro relacionado com o tamanho da órbita (distância do satélite à Terra). 


Anomalia média (Mean anomaly - M): especificação da posição do satélite na órbita numa dada época. Ângulo medido a partir 
do perigeu na direcção do movimento do satélite, que um satélite teria se se movesse em velocidade angular constante. 


Anomalia verdadeira: ângulo no plano orbital do satélite entre o perigeu e a posição do satélite medido na direcção do movimento 
do satélite. 


Elementos keplerianos: descrevem a forma e orientação de uma órbita elíptica em torno da Terra, bem como a posição de um 
satélite naquela órbita em uma dada época (data e hora de referência): argumento do perigeu, ascensão recta do nodo ascendente, 
anomalia média, semi-eixo maior, inclinação e excentricidade. 


Perturbações: existem os seguintes tipos de perturbações: Geopotencial - devido ao achatamento terrestre, ou seja, ao desvio 
principal da Terra em relação à forma esférica; altera a orientação do plano orbital no espaço sem alterar a inclinação; altera a 
orientação da elipse no plano orbital; Atracão lunissolar - devido às acções atractivas do Sol e da Lua; afecta todos os elementos 
orbitais, diminuindo a altura do perigeu e, consequentemente, afectando o tempo de vida do satélite; Arrasto (atrito) atmosférico 
- devido ao atrito com a atmosfera; diminuição do semi-eixo maior, da excentricidade e do período de revolução. 
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Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N,0, contém menos de 0,1% 
de água. O N50, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. 
Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto 
inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O 
NO, é fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de 
combustão. Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em 
dióxido de nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de 
nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;)»NNH, ) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido 
altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente 
miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus 
vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” : 
sendo o seu ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao 
choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode 
formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a 
electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de 
destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não 
pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/em”, sendo o seu ponto de 
congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. E o menos solúvel de 
todos os sais de amônia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 


Constantes 
Algumas constantes de interesse: 
e 7726 m/s (8000), Velocidade orbital terrestre a uma altitude de 300 km 
e 3075m/s (3000), Velocidade orbital na órbita geossíncrona (35786 km) 
e 6371lkm (6400), Raio médio da Terra 
e 6378km (6400), Raio equatorial da Terra 
e 1738km (1700), Raio médio da Lua 
e 5974e24kg (6e””), Massa da Terra 
e 7.348e22kg (7º), Massa da Lua 
e 1.989e30kg (2e), Massa do Sol 
e 3.986014m/s“? (4e'”), Constante gravitacional vezes a massa da Terra 
e 4903e12m/s“ (Se), Constante gravitacional vezes a massa da Lua 
e 1.327e20m/s“ (13e”), Constante gravitacional vezes a massa do Sol 
e 384401 km (4º), Distância media entre a Terra e a Lua 
e 1496ellm (15e!º), Distância media entre a Terra e o Sol (Unidade astronómica) 
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